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Campanha da ANIMAL Contra as Touradas em Portugal 


Tourada, Não! Abolição! 


Conheça o Horror e a Perversão das Touradas em 
Www.Animal.org.pt. 


Seja parte da Mudança. Junte-se à ANIMAL! 


Torne-se sócia/o da ANIMAL e apoie a organização na defesa dos direitos dos animais. Inscreva-se através de 


socios(Danimal.org.pt. 


Junte-se ao Grupo de Activismo da ANIMAL. Inscreva-se enviando um e-mail em branco para 


activismo animal-subscribe(Dyahoogroups.com. 


Para mais informações, por favor contacte a ANIMAL através do e-mail info(Danimal.org.pt ou visite o site www.animal.org.pt. 
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WELCOME TO THE EXTRAORDINARY REALM OF 
"SPACE TRAVELLERS!” 


Space Travellers has contacts around the globe - and out into the universe - which make it possible for you to go 
back stage of the greatest star-filled production in the history of man-kind. The stage, normally reserved for 
professionals and scientists, is set and the spotlight is on you! What will your adventure be? A walk in space? A week 
in orbit? Or are you a hardcore performer... rocketing up to the International Space Station to rub elbows with the 
stars? The choice is yours! 


Around the globe, whether it's Europe, Russia, South America, Japan, or in the United States, adventurous and 

curious humans are thirsty for a new kind of excitement. Are you the type to journey into the universe via an 

observatory in the Atacama Desert, or how about a jaunt in a Russian MiG - 31 fighter jet... out to the “Edge of 

Space?” Experience weightlessness with a group of friends in a parabola flight, or plan the trip you've dreamed of 

since you were a small child, standing under a vast, dark dome filled with stars so bright you were sure you could 

just reach out... farther...a little farther... until you touch the sky. Take off on a flight of your own... whatever your 
pleasure; we can meet your wants, needs, dreams and desires! 


If it's the business of space travel you are interested in, we are experts in the field of 
promotion and booking. We can organize space-oriented events and fairs, from 
astronomy to flight experiences, and even space travel. Your participants and clients 
will be astonished when they find out what adventures await them! We have the 
products and services you need, and we can customize your logos and art work 
around our “12th Floor Adventures.” Market yourself world-wide with our marketing 
concepts. 


Space Travellers can offer you all of the products and promotional items you need, so 
that your presentation to the public is professional and exciting. We are space experts 
and we put our knowledge to work for you. We've done all of the research for you. In 
addition, we can handle all of your publicity for you: press releases professionally 
composed with your audience in mind, articles suitable for magazines and 
newspapers, and testimonials from our satisfied customer who have experienced 
space travel, flight experiences, and who have gained first-hand knowledge of 
astronomical sciences. 








We will work with you step-by-step to ensure your success and customer satisfaction. Give us the opportunity to 
become your partner in space travel. 


Those who came before us made certain that this country rode the first waves of the industrial revolution, the first 
waves of modern invention and the first wave of nuclear power. And this generation does not intend to founder in 
the backwash of the coming age of space. We mean to be part of it - we mean to lead it. - John F. Kennedy 


A Space Travellers oferece uma variada gama de actividades relacionadas com a aventura espacial desde programas orbitais 
e suborbitais, voos em caças a jacto, programas de voo de gravidade zero, treino de cosmonauta, e vários programas de 
visitas a centros espaciais. 


Para mais informações visite 


http://www.space-travellers.com/ 
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Lançamentos orbitais em Junho de 2010 


Em Junho de 2010 foram levados a cabo 11 lançamentos orbitais sendo um deles tripulado, tendo-se colocando em órbita 15 
satélites. Desde 1957 e tendo em conta que até ao final de Junho de 2010 foram realizados 4718 lançamentos orbitais, 438 
lançamentos foram realizados neste mês o que corresponde a 9,3% do total e a uma média de 8,4 lançamentos por ano neste mês. É 
no mês de Dezembro onde se verificam mais lançamentos orbitais (471 lançamentos que correspondem a 10,0% com uma média de 
9,1 lançamentos por mês de Dezembro) e é no mês de Janeiro onde se verificam menos lançamentos orbitais (282 lançamentos que 
correspondem a 6,0% com uma média de 5,4 lançamentos por mês de Janeiro). 
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SERVIS-2 em órbita desde Plesetsk 


O primeiro lançamento orbital de Junho de 2010 teve lugar às 0159:15SUTC do dia 2 com um foguetão 14405 Rokot/Briz-KM 
(5111992007P/72516) a colocar em órbita o satélite japonês SERVIS-2. 


O satélite SERVIS-2 (Space Environment Reliability Verification 
Integrated System-2) tinha uma massa de 740 kg no lançamento, 
tendo um comprimento de 10,2 metros e uma largura de 2,5 metros. 
O satélite deverá ter uma vida útil de um ano. A sua função é a de 
levar a cabo experiências para demonstrar diversas tecnologias que 
serão utilizadas em missões futuras. O satélite orbita numa órbita 
polar a uma altitude média de 1.200 km e com uma inclinação orbital 
de 100,4º em relação ao equador terrestre. 

A bordo do SERVIS-2 encontram-se nove experiências: LIBA 
(Lithium-lon - Mn type - Battery system with Automotive 
Technology), ADMS (High Assurance Data Management System), 
CRAFT (Fault-Tolerant Computer with CRAFT System), PPRTU 
(Plug-and-Play Remote Terminal Unit), HPDC (High Performance 
Data Compressor), APE (Advanced Positioning Experimental 
Module), ASM (Advanced Satellite Structure Experimental Module), 
MBW (Magnetic Bearing Wheel) e MEMS (RF-MEMS Experiment 
Unit). 


a — A ” E EE as j ade - e 


O foguetão Rokot/Briz-KM 


Caracteristicas gerais e descrição 


O foguetão Rokot/Briz-KM é um lançador russo a três estágios de 
propulsão líquida totalmente operacional que comercialmente 
disponibilizado pala empresa comercial Eurockot Launch Servives 
para lançamentos para a órbita terrestre baixa. A Eurockot Launch 
Servives é uma empresa germano-russa que foi especificamente 
formada para oferecer comercialmente o foguetão Rokot/Briz-KM. 
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Este foguetão utiliza como os seus dois primeiros estágios o 
míssil balístico intercontinental RS-18 (SS-19 Stiletto). O 
RS-18, que foi originalmente desenvolvido como o míssil 
UR-100N, foi desenhado entre 1964 e 1975. Mais de 360 
RS-18 foram fabricados durante os anos 70 e 80. O R$S-18 
fornece assim os dois primeiros estágios, sendo o Briz-KM 
o terceiro estágio deste lançador. Este estágio está equipado 
com um motor capaz de múltiplas queimas e consome 
propolentes líquidos. 





O foguetão Rokot disponibilizado pela Eurockot é a versão 
comercial do lançador Rokot básico que foi lançado três vezes desde o Cosmódromo GIK-5 Baikonur. A versão comercial, o 
lançador Rokot com o estágio superior Briz-KM, é a única versão disponibilizada pela Eurockot. 


A unidade propulsora que fornece os dois primeiros estágios para p foguetão Rokot provém dos mísseis RS-18 existentes e são 
acomodados dentro dos sistemas de transporte / armazenamento existentes. O terceiro estágio que fornece a capacidade orbital 
contém um sistema de controlo / orientação moderno e autónomo que controla os três estágios. Capacidade de múltiplas ignições por 
parte do terceiro estágio permite a implementação de vários esquemas de injecção de cargas. 
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Especificamente, o foguetão Rokot é composto por: a) uma unidade de propulsão RS-18 (fornecendo o primeiro e o segundo 
estágio); b) um sistema compósito superior. 
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O sistema compósito superior é composto por: a) o estágio superior Briz-M; b) a 
carenagem; c) adaptador de carga ou sistema de carga múltipla; d) o veículo 
espacial. 


= Adapter section 


/ 


O lançamento ocorre a partir do sistema de transporte / armazenamento erecto “ NO, oxidizer 
sobre o solo (os lançamentos a partir de silos são levados a cabo desde o mesmo “a É 
contentor). O lançador encontra-se fisicamente apoiado num anel no fundo do são 
contentor de lançamento. A ligação umbilical entre o lançador e o contentor de ” UDMEB fuel 
lançamento é separado mecanicamente no lançamento. Durante o lançamento, o | 
foguetão é orientado por dois carris de guia no interior do contentor de ' E 
lançamento. O contentor é utilizado uma única vez. O contentor protege a 

( 


“Es tm 


plataforma de lançamento dos escapes e chamas provenientes do motor, e 
garante que a temperatura correcta e níveis de humidade são mantidos dentro 
dos limites durante o armazenamento e operações. 


Características | 
Número deestágios | a 
N504 ! UDMEA para os três estagios 





5 = Engine RD-0235 


Sage 
NO, oxidizer 


Diâmetro externo 2.50 m (Carenagem=2,5 x2,62m) 
2 para uma orbita a 200 km inclinada 62º 


ee Euel tank 


(UDMH) 





O primeiro estágio 


O primeiro estágio do foguetão Rokot tem um diâmetro externo de 2,5 metros e 
um comprimento de 17,2 metros. O corpo principal do estágio contém os 
tanques de N,04 e UDMH separados por um anteparo comum. A pressurização 
dos tanques é conseguida ao se utilizar um sistema de gás quente. O sistema de 
propulsão é composto por quatro motores em suspensão cardan, de ciclo 
fechado e alimentados por turbo-bombas com a designação RD-0233/RD-0234. 
O primeiro estágio contém quatro retro-motores sólidos para a separação entre o 
primeiro e segundo estágios. 


+ Engines 
3 4 RD-D233, 
“o 1x RD-0234 





Em Órbita — Vol. 9 - N.º 99 / Junho — Julho de 2010 284 


Em Órbita 


O segundo estágio 


Motor Principal RD-0733/RD-0734 O segundo estágio do foguetão Rokot tem um 
NZO4 | UDMH diâmetro externo de 2,5 metros e um comprimento 


Força ao nivel do mar 1.870 KN (cada motor 470 EN de 3,9 metros. Contém um motor fixo de ciclo 
Forca no vácuo 2.070 EN (cada motor 520 El fechado alimentado a turbo-bomba designado RD- 
0235 e motores vernier RD-0236 para controlo 
direccional. A separação entre o primeiro e o 
| segundo estágio é uma separação “a quente” devido 
ao facto de que os motores vernier são accionados 
mesmo antes da separação. Os gases da exaustão 
são divergidos por escotilhas especiais no primeiro estágio. Após a separação, o primeiro estágio é “travado” por retro-foguetões, 
depois o motor do segundo estágio entra em ignição. Tal como o primeiro estágio, contém um anteparo comum e um sistema de 
pressurização a gás quente. Cada motor RD-0236 contém uma turbo-bomba e quão câmaras de combustão (cada uma pode ser 
direccionada numa direcção) 





Motor Princip 


Força no vácuo (Total) 
Tempo de 





O sistema compósito superior 


A figura em baixo mostra o sistema compósito superior do foguetão 15435 
Rokot que consiste no estágio Briz-M, carenagem, adaptador de carga e 
veículo espacial. 


O terceiro estágio Briz-M 


O estágio Briz-M que foi adoptado como a versão 
standard do terceiro estágio para a versão comercial do 
foguetão Rokot, deriva do estágio original Briz-M 
utilizado durante os três primeiros voos do Rokot. O 
estágio é composto por três compartimentos principais 
que incluem o compartimento de propulsão, o 
compartimento de equipamento (hermeticamente selado) 
e o compartimento interestágio. De forma a acomodar que 
satélites de maiores dimensões sejam acomodados e para 
reduzir as cargas dinâmicas, foram introduzidas alterações 
estruturais ao estágio Briz-K. A estrutura da secção de 
equipamento do estágio Briz-K original foi alargada e 


. . “ms . , : E Fra 0 carr ppm qro Teria 
aplanada ao se fazer uma redistribuição do equipamento ia [ERRA DR À opus Gompenito leriulirisa Home 


de controlo. 
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O novo compartimento de equipamento pode também actuar como um sistema de carga múltipla permitindo assim que vários 
satélites sejam colocados em órbita no mesmo lançamento. Adicionalmente, o compartimento foi reforçado com a introdução de 
novas paredes de reforço para proporcionar uma rigidez estrutural adequada. Além disso, o estágio superior Briz-KM já não se 
encontra fixo ao lançador na sua base mas encontra-se suspenso no interior do compartimento de transição alongado. Este 
compartimento é uma estrutura de suporte que fornece uma interface mecânica na unidade de propulsão e acomoda o sistema de 
separação do Briz-KM. 


Consequentemente, a carenagem está agora fixada directamente ao compartimento de equipamento. Podem assim ser acomodadas 
uma grande variedade de configurações de carga, variando de lançamentos de um único satélite a vários veículos, posicionados num 
único nível ou em dois ou mais níveis utilizando um sistema de transporte indicado. 


O compartimentou de equipamento do Briz-KM contém: 


e Um sistema de telemetria incluindo transmissores e antenas. O Briz-KM também contém gravadores para uma capacidade 
de arquivo e transmissão de telemetria. 


e Sistemas de orientação, navegação e controlo para todos os estágios de voo e manobras antes e após a separação da carga. 
Contém um sistema de orientação imercial baseado numa giro-plataforma de três eixos num computador de bordo. O 
Sistema de Controlo possuí três canais independentes com votação por maioria e é totalmente autónomo em relação em 
controlo no solo. 


e Sistema de detecção com antenas de recepção / transmissão. 


O Briz-KM pode também ser equipado com até três baterias Ag/Zn que podem fornecer tanto o Briz-KM como os sistemas das 
cargas. O compartimento de propulsão consiste no compartimento de combustível e motores de propulsão incluindo o equipamento 
associado. 


O compartimento de propulsão do Briz-KM incluindo os tanques de combustível e os sistemas de propulsão foi obtido sem qualquer 
alteração a partir da configuração do Briz-K. Os tanques de combustível consistem num tanque de combustível de baixa pressão 
(UDMH) e um tanque de oxidante (N,04) separados por um anteparo comum. O tanque inferior de oxidante rodeia do motor 
principal de 20 kN. Cada tanque contém equipamento tal como deflectores, condutas de alimentação e dispositivos de controlo de 
ulagem para facilitar as reignições do motor principal durante as fases de imponderabilidade. 


Os sistemas de propulsão do Briz-KM incluem um motor principal, motores vernier e de controlo de atitude que estão localizados na 


base do compartimento de propulsão 
Alimentação de turbo-bomba em ciclo fechado 


juntamente com condutas de 


DD 
| 15,76 kN 


atitude de 16 N controlam as manobras 
do Briz-KM. Os quatro motores vernier 


Impulso específico no vácuo 


de 400 N que estão localizados na base —— nas ea o À 

do Briz-KM são utilizados para a 
colocação do propolente antes da 
reignição do estágio e para manobras 
orbitais. O motor principal de 20 kN 
fornece o maior impulso para se atingir 
a órbita final. As características e 


extensa herança de voo de todos estes ' ee e 
. Alimentação bipropolente 
motores estão assinaladas nas duas 


tabelas ao lado. 400 N 


Tempo minimo de queima 


Fobos-1, Fobos-2 e Mars-91 
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Sem combustível o estágio Briz-KM dn puiiea bota mi onimel di E 

diana de 000 Leo maga 
total do oxidante (N,04) é de 3.300 kg, Modo de operação Impulso ou estado estacionário 


enquanto que a massa de combustível Polvus, Kvant-2, Krvstal, Spektr, Priroda, FGB 
(UDMH) é de 1.665 kg. 





A carenagem 


A carenagem utilizada no Rokot foi especialmente desenhada para a versão comercial do lançador e tem por base a tecnologia 
utilizada noutros programas da empresa Khrunichev. 


A carenagem é montada no topo da secção de equipamento do terceiro estágio. A separação da carenagem e a sua ejecção são 
conseguidas através de mecanismos de separação que seguram as suas duas metades ao longo de uma linha vertical através de um 
sistema pirotécnico localizado no nariz da carenagem. Imediatamente após este evento, vários piro-parafusos na linha de separação 
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horizontal da carenagem são accionados e as duas metades são então libertadas para serem separadas por meio de molas. As duas 
metades rotacionam em ganchos localizados nas bases e são subsequentemente ejectadas. 


O desenho conceptual é baseado no desenho da carenagem utilizada nos foguetões 8K82KM Proton-M comerciais. A carenagem é 
fabricada a partir de uma fina camada de compósito de fibra de carbono com uma estrutura em favos de mel em alumínio. 


A Khrunichev tem vindo a utilizar a fibra de carbono para as carenagens desde 1985. são especialmente úteis para a absorção de 
ruído acústico. 


O sistema de separação da carenagem tem uma excelente herança no seu desenho. Os seus mecanismos têm sido extensivamente 
testados no solo e utilizados em vários programas. 


O contentor de transporte e lançamento 
O contentor de transporte e lançamento (CTL) fornece as seguintes funções: 
e Armazenamento da unidade de propulsão em condições climáticas controláveis; 
e Transporte da unidade de propulsão (primeiro e segundo estágio); 
e Erecção do lançador na plataforma de lançamento; 
e Preparação pré-lançamento do lançador e protecção ambiental; 
e Lançamento, 
O CTL consiste de: 
e Um contentor cilíndrico; 
e Uma extensão para o terceiro estágio / carga; 
e Guias internos; 
e Sistemas para abastecimento, pressurização; controlo térmico e apoio eléctrico. 
Qualificação do Rokot e historial de voo 


O sistema de lançamento Rokot tem a longa história de voos com um registo excelente. Para manter esse registo impressionante, que 
inclui um registo de 80 lançamentos desde 1983 sem qualquer falha para o lançador Rokot (RS18), a Eurockot manteve 
propositadamente o maior número possível de características na sua versão comercial em relação à versão militar. 


A versão original, o Rokot-K (com o estágio Briz-K) foi lançada com sucesso três vezes a partir de um silo desde o Cosmódromo 
GIK-5 Baikonur. No entanto, esta versão não podia servir o mercado anunciado pela Eurockot para as inclinações altas ou polares. 
Além do mais, a configuração do Rokot-K não permitia o lançamento de grandes cargas para orbitas terrestres baixas. 


Assim, para proporcionar operações comerciais do lançador Rokot para o mercado referido, a Furockot procedeu a modificações ao 
lançador Rokot-K e abriu uma nova base de lançamento no Cosmódromo GIK-1 Plesetsk. Para manter a herança do Rokot-K e do 
RS-18 lançado desde silos e de contentores móveis, é utilizado um sistema idêntico para lançamentos acima do solo em Plesetsk. De 
forma similar, não se procederam a grandes modificações nos sistemas aviônicos / controlo para o sistema Rokot/Briz-KM. Somente 
foram levadas a cabo alterações estruturais ao sistema compósito superior. Todas as modificações foram submetidas a um extensivo 
programa de qualificação antes dos primeiros lançamentos. 


Os primeiros lançamentos do Rokot tiveram lugar com a configuração Rokot-K e foram lançados com uma pequena carenagem 
desde um silo no Cosmódromo GIK-5 Baikonur. Os dois primeiros lançamentos tiveram lugar a 20 de Novembro de 1990 e 20 de 
Dezembro de 1991. Durante estes voos foram levadas a cabo experiências geofísicas. Nestes voos, após o final da queima dos dois 
estágios, foi levada a cabo com sucesso a separação do estágio superior Briz, realizando-se um voo sub-orbital controlado e 
estabilizado, atingindo-se uma altitude máxima de 900 km a uma inclinação de 65º. Foi nesta fase do voo que foram levadas a cabo 
as experiências. 


Várias reignições do motor principal do estágio superior foram levadas a cabo nestes voos. Os primeiros lançamentos permitiram o 
ensaio da eficiência de todos os sistemas e equipamentos do veículo de lançamento, estimando-se a performance da dinâmica do 
estágio superior em condições de ausência de peso durante as múltiplas reignições da unidade de propulsão, e procedeu-se à 
aquisição de dados a nível de choques, cargas vibracionais e acústicas. 


O terceiro lançamento do Rokot foi levado a cabo com sucesso a 26 de Dezembro de 1994. Em resultado deste lançamento o satélite 
de radioamador Rádio-ROSTO com uma massa de cerca de 100 kg foi colocado numa órbita circular baixa com uma altitude de 
1.900 km e uma inclinação de 65º. Várias reignições do estágio superior também foram levadas a cabo neste voo. 


Os cinco lançamentos seguintes foram levados a cabo sob os auspícios da Eurockot, usando a versão comercial Rokot/Briz-KM e 
foram todos bem sucedidos. Os lançamentos foram levados a cabo desde a plataforma da Eurockot em Plesetsk. O primeiro 
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lançamento a ser levado a cabo sob a gestão da Eurockot foi o Commercial Demonstration Flight (CDF) que colocou em órbita dois 
satélites simulados, o SIMSAT-1 e o SIMSAT-2. 


Esta missão CDF permitiu que a Eurockot atingisse os seguintes objectivos: 
e Alcance da prontidão operacional das operações comerciais em Plesetsk; 
e Verificação em voo da configuração Rokot/Briz-KM; 


e Injecção orbital de dois satélites simulados (SIMSAT-1 e SIMSAT-2) numa órbita com uma altitude de 547 km e uma 
inclinação de 86,4º; 


e Teste e verificação das instalações técnicas, plataforma de lançamento, sistema de abastecimento, operações, equipamento 
de suporte eléctrico no solo, e sistema de medição de dados, registo e processamento; 


e Medição e avaliação do ambiente da carga durante o voo e confirmação dos dados existentes no Guia do Usuário; 
e Demonstração da fiabilidade inerente dos sistemas do veículo lançador Rokot. 


O quadro seguinte mostra os lançamentos levados a cabo até à data pelo foguetão Rokot/Briz-KM. 


Lançamento Data oca Plataforma Veículo Carga 
Lançamento 
Monitor-E GVM (27840 2003-0314) 
MIMOSA-Macek (27841 2003-031B) 
DTUSat (27842 2003-031C) 
MOST (27843 2003-031D) 
2003-031 30-Jun-03 GIK-1 Plesetsk  LC133/1  511199200811/72503 Cute-I (27844 2003-031E) 
QuakeSat (27845 2003-031F) 
AAU-Cubesat (27846 2003-0316) 
CanX-1 (27847 2003-031H) 
CubeSat XI-IV (27848 2003-031J) 
2003-050 30-Out-03 GIK-1 Plesetsk | LC133 4921921121/72506 SERVIS-1 (28060 2003-0504) 
2005-032 26-Ago-05 GIK-1 Plesetsk  LC133/3 | 6307823115/72507 Monitor-E (28822 2005-0324) 
2005-F03 8-Out-05  GIK-1 Plesetsk  LC133/3  4925882030/72508 CryoSat-1 (Earth Explorer-1) 
2006-031 28-Jul-06  GIK-1 Plesetsk  LC133/3  4925882032/72504  KOMPSat-2 'Arirang-2' (29268 2006-0314) 
Yubileyniy (32953 2008-0254) 
Cosmos 2437 (32954 2008-025B) 
Cosmos 2438 (32955 2008-025C) 
Cosmos 2439 (32956 2008-025D) 
2009-013 17-Mar-09 GIK-1 Plesetsk  LC133/3 223 GOCE (34602 2009-0134) 
Cosmos 2451 (35498 2009-0364) 
2009-036 6-Jul-09  GIK-1 Plesetsk  LC133/3  4921791573/72510 Cosmos 2452 (35499 2009-036B) 
Cosmos 2453 (35500 2009-036€) 
2009-059 2-Nov-09  GIK-1 Plesetsk  LC133/3  4925882033/72513 Ena 


2010-023 2-Jun-l0  GIK-1 Plesetsk  LC133/3  511199200711/72516 SERVIS-2 (36588 2010-0234) 


2008-025 23-Mai-08 GIK-1 Plesetsk  LC133/3  5113922114/72509 





Revalidação dos mísseis R$-18 utilizados pala Eurockot 


As unidades de propulsão RS-18 utilizadas pela Eurockot para o foguetão lançador Rokot são mísseis balísticos Intercontinentais que 
foram atribuídos para a Eurockot pelo governo russo. Os RS-18 recebidos pela Khrunichev são submetidos a um programa de 
revalidação antes de serem utilizados como lançador espaciais. De forma geral este procedimento envolve: 


e Apósa retirada do combustível, os RS-18 são removidos dos seus silos para armazenamento; 


e Os R$S-18 são armazenados em condições climática controladas num estado inactivo no interior dos seus contentores de 
transporte até ao início dos preparativos para o lançamento (a atmosfera no interior dos contentores é climaticamente 
controlada utilizando-se azoto seco); 


e Verificações constantes de controlo de qualidade dos RS-18 através de programas regulares de testes que envolve a sujeição 
de partes a testes de voo, testes dos motores «a quente» e análise física destrutiva incluindo testes metalúrgicos, bem como 
testes funcionais das unidades de propulsão armazenadas. 
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Uma nova estrela para a constelação BeiDou 


A China colocou em órbita um novo satélite BeiDou-2 aumentando assim a sua rede de satélites de geoposicionamento em órbita. O 
satélite Compass-G3 foi lançado às 1553:04,524UTC do dia 2 de Junho por um foguetão CZ-3C Chang Zheng-3C (CZ3C-4/Y4) a 
partir do Complexo de Lançamento LC2 do Centro de Lançamento de Satélites de X1 Chang, província de Sichuan. 


BeiDou / Compass 


O sistema BeiDou / Compass é o componente em órbita de um sistema de navegação e de posicionamento global independente por 
parte da China. Originalmente, o sistema seria desenvolvido ao se lançar uma constelação de satélites em vários estágios entre 2000 
e 2010, desenvolvendo-se no mesmo período os sistemas de aplicações necessários. Este desenvolvimento resultaria numa indústria 
chinesa de navegação e posicionamento global. 


O desenvolvimento do sistema BeiDou foi iniciado em 1983 com uma proposta por parte de Chen Fangyun para desenvolver um 
sistema regional de navegação utilizando dois satélites geostacionários, o Twinsat. Este conceito foi testado em 1989 utilizando dois 
satélites de comunicações DFH-2/24A. Este teste mostrou que a precisão do sistema Twinsat seria comparável ao sistema GPS norte- 
americano. Em 1993, o programa BeiDou foi oficialmente iniciado. 


Os satélites BeiDou utilizam o modelo DFH-3 e têm uma performance básica similar. Em 2000 dava-se o lançamento dos satélites 
experimentais da série e a constelação final iria consistir em quatro satélites em órbitas geossincronas, sendo dois operacionais e dois 
suplentes. 


O sistema de dois satélites era baseado numa determinação interactiva da altitude do utilizador. Cada um dos satélites emitia sinais 
de forma contínua para todas as zonas da Terra que lhe eram visíveis. A estação do utilizador faria a recepção dos sinais e 
transmitia-os de volta para o satélite. Por seu lado, o satélite enviava o sinal recebido para o centro de controlo do sistema. Os 
computadores no centro de controlo do sistema determinavam então a distância entre o utilizador e o satélite a partir do tempo que o 
sinal fora originalmente emitido, referenciado com o tempo de emissão, e a altura em que o sinal do utilizador havia chegado ao 
centro de controlo. 


O centro de controlo combinava a estimativa inicial da altitude do utilizador (e por consequência a distância ao centro da Terra), a 
partir da última referência de altitude do utilizador ou utilizando uma estimativa arbitrária tal como o nível do mar, com as distâncias 
a partir destes dois satélites para obter três estimativas de distâncias para a posição do utilizador. Isto determinava a primeira 
estimativa da latitude e da longitude do utilizador. Um mapa da região do utilizador (possivelmente armazenado de forma digital) 
era então utilizado para se fazer uma estimativa melhorada da altitude do utilizador, que podia então ser associada ao cálculo da 
latitude e longitude para se fazer uma melhor estimativa desses valores. 

Data Local 


Satélite  Desig. Int. NORAD Hora UTC Veículo Lançador 
Lançamento Lançamento 


BeiDou-lA 2000-0694 26599 30-Out-00 16:02:00 CZ-3A Chang Zheng-3A (CZ3A-5)  Xichang, LC2 


BeiDou-lB 2000-0824 26643 20-Dez-00 16:20:00 CZ-3A Chang Zheng-3A (CZ3A-6)  Xichang, LC2 
BeiDou-lC 2003-0214 27813 24-Mai-03 08:34:00 | CZ-3A Chang Zheng-3A (CZ3A-7) Xichang, LC2 
BeiDou-lD 2007-0034 30323 02-Fev-07 16:28:00 | CZ-3A Chang Zheng-3A (CZ34A-12)  Xichang, LC2 





Apesar do sistema ser capaz de conseguir precisões semelhantes à do sistema GPS (exceptuando em terrenos muito inclinados), 
tinha sérios problemas operacionais. O utilizador tinha de emitir um sinal de forma a obter uma localização e por seu lado, o centro 
de controlo fornecia um único alvo que poderia desactivar o sistema. Porém, era uma forma de obter, com somente dois satélites, um 
sistema militar de navegação próprio, independente e de grande precisão que poderia funcionar num período de guerra. Por 
comparação, os sistemas Navstar, GLONASS ou Galileo, requerem o lançamento de dezenas de satélites. 


O Departamento de Defesa dos Estados Unidos estimou que o sistema BeiDou tinha uma precisão de 20 metros em território chinês 
e nas áreas em redor. Foi também referido que o sistema BeiDou possuía uma capacidade de comunicações activa, permitindo aos 
líderes nacionais o envio em segurança de ordens e receber confirmações e relatórios. 


Porém, uma companhia privada, a BDStar Navigation, foi fundada para desenvolver o segmento de solo do sistema BeiDou e para 
comercializar os receptores para os operadores comerciais. A companhia surgiu como um consórcio com a Canada Novatel em 
Outubro de 2000 para desenvolver e comercializar os receptores GPS. Um ano mais tarde foi finalizado um projecto para o Sistema 
de Serviço de Informações BeiDou-l, que proporcionava a base para aplicações abertas do sistema de navegação BeiDou. Um 
comité industrial conjunto aprovou o plano final em Janeiro de 2003. 


O financiamento por parte do Ministério da Ciência e Tecnologia da China levou ao início dos trabalhos no Serviço Integrado de 
Aplicações de Informação de Satélite BeiDou como parte do Plano de Desenvolvimento Nacional Chinês 863. O sistema passou nos 
testes de aceitação em Dezembro de 2005, levando a potenciais aplicações dos receptores BeiDou para os navios de pesca oceânica 
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chineses. Em Junho de 2006 foi iniciado o projecto de demonstração comercial para um Serviço de Informação de Transacções e de 
Produção Segura de Pesca Oceânica. 


No entanto, os projectos mais lucrativos da BDsStar ainda utilizavam os sinais GPS da Navstar para aplicações tais como a gestão de 
portos de contentores. Dado as restrições operacionais do sistema BeiDou geostacionário, foi sem surpresa que a China anunciou 
uma constelação suplementar colocada em órbitas médias em 2006. O sistema operacional BeiDou-2 era então definido como uma 
constelação de 35 satélites dois quais cinco operavam em órbita geossíncrona e trinta em órbitas médias (a 21.000 km de altitude e 
período orbital de 12 horas). Os satélites nas órbitas médias 
utilizaram o mesmo princípio de navegação que os sistemas 
Navstar, GLONASS e Galileo, com relógios internos de alta 
precisão e um sistema orbital de informação a enviar a posição 
precisa do satélite para os receptores passivos dos utilizadores. A 
combinação de sinais de múltiplos satélites permite ao utilizador o 
cálculo da sua posição na Terra com alta precisão. 


A designação COMPASS aplica-se aos satélites BeiDou-2 sendo 
estes diferenciados entre os satélites em órbita geossincrona 
(COMPASS-G) e em órbitas médias (COMPASS-M). 


Os satélites irão transmitir sinais nas frequências 1195,14 - 1219,14 
MHz, 1256,52 - 1280,52 MHz, 1559,05 - 1563,15 MHz e 1587,69 - 
1591,79 MHz. É interessante referir que alguns dos sinais se 
sobrepõem aos sinais da rede Galileu e do código GPS. Segundo 
Dan Levin em "Chinese Square Off With Europe in Space" (The 

MM PAÇÇS New York Times, 23 de Março de 2009), "segundo a política da 
COMI ASS M ITU (International Telecommunications Union), o primeiro pais a 
utilizar uma frequência específica tem prioridade sobre a mesma, e 
os fornecedores de serviços a transmitir na mesma frequência 
devem garantir que as suas transmissões não interferem com o sinal autorizado previamente." 





O Sistema de Satélites de Navegação Compass (SSNC) é o sistema de navegação por satélite de segunda geração da China capaz de 
proporcionar um sinal contínuo de geoposicionamento tridimensional global, além de medição de velocidade. O sistema será 
inicialmente utilizado para fornecer serviços de posicionamento de alta precisão para os utilizadores na China e nas regiões vizinhas, 
cobrindo uma área de cerca de 120 graus de latitude no Hemisfério Norte. O objectivo a longo termo é o de desenvolver uma rede 
de navegação por satélite similar ao GPS norte-americano e ao GLONASS russo. 


Satélite Desig. Int. NORAD ARA nd Veículo Lançador Local 
Lançamento 


Lançamento UTC 

BeiDou-2 'Compass-M1' 2007-0114 31115 13-Abr-07 20:11:00 CLA Ca O Xi Chang, LC? 

CZ-3€C Chang Zheng-3C 
(CZ3C-2) 

CZ-3€C Chang Zheng-3C 
(CZ3C-3/Y2) 
CZ-3€C Chang Zheng-3C 
(CZ3C-4/Y4) 


BeiDou-2 'Compass-G2' 2009-0184 34779 14-Abr-09 16:16:03 Xi Chang, LC2 


BeiDou-2 'Compass-G1' 2010-0014 36287 16-Jan-10 16:12:04 Xi Chang, LC2 


BeiDou-2 *Compass-63º 2010-0244 36590 2-Jun-10 15:53:05 


Xi Chang, LC2 





Dois níveis de serviço são fornecidos pelo sistema BeiDou. O serviço público para utilização civil é grátis para os utilizadores 
chineses e tem uma precisão de 10 metros no posicionamento do utilizador, proporcionando sinais de sincronização de tempo com 
uma precisão de 50 ns e medição de velocidade com uma precisão de 0,2 m/s. O serviço militar é mais preciso, fornecendo 
informação de estado e uma capacidade de comunicação militar. 


Os satélites têm uma massa média de 2.200 kg, sendo 1.100 kg a massa correspondente ao propolente. Os satélites são estabilizados 
nos seus três eixos espaciais. Os satélites BeiDou são desenvolvidos pelo Instituto de Pesquisa de Tecnologia Espacial do Grupo de 
Ciência e Tecnologia Espacial da China. 


Em Janeiro de 2009 a China anunciava que o seu sistema independente de posicionamento e navegação deverá estar completo em 
2015 com um total de trinta satélites, dez dos quais deveriam ser lançados entre 2009 e 2010. No entanto estes planos tiveram de ser 
alterados devido a problemas técnicos registados no satélite Compass-G2 bem como devido ao problemas com o foguetão lançador 
CZ-3B Chang Zheng-3B que a 31 de Agosto de 2009 registava um problema a quando do lançamento do satélite de comunicações 
indonésio Palapa-D. De salientar que existem inúmeros sistemas comuns entre o CZ-3B e o CZ-3C Chang Zheng-3C. 
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O primeiro satélite do sistema foi lançado a 30 de Outubro de 2000. O BeiDou-1A foi colocado em órbita por um foguetão CZ-3A 
Chang Zheng-3A a partir do Complexo de Lançamento LC2 do Centro de Lançamento de Satélites X1 Chang. O satélite foi colocado 
numa órbita inicial de transferência para a órbita geossincrona com um apogeu a 41.889 km, perigeu a 195 km e inclinação orbital 
de 25,0º, antes de ficar colocado na sua órbita definitiva a 6 de Novembro, ficando estacionado a 140º longitude Este. 


O BeiDou-lB era lançado a 20 de Dezembro de 2000 por um foguetão CZ-3A Chang Zheng-3A a partir do Complexo de 
Lançamento LC2 do Centro de Lançamento de Satélites X1 Chang. O satélite foi colocado numa órbita inicial de transferência para a 
órbita geossincrona com um apogeu a 41.870 km, perigeu a 190 km e inclinação orbital de 25,0º. O lançamento deste satélite 
completou o sistema protótipo de dois satélites que deveria fornecer a informação de posicionamento para os serviços de transporte 
de caminho-de-ferro, auto-estradas e de navegação marítima. O satélite foi posteriormente posicionado na órbita geossincrona a 80º 
longitude Este. 


O primeiro satélite suplente, o BeiDou- 
IC, foi lançado a 24 de Maio de 2003 por 
um foguetão CZ-3A Chang Zheng-3A a 
partir do Complexo de Lançamento LC2 
do Centro de Lançamento de Satélites X1 
Chang. O BeiDou-lC foi colocado na 
órbita geossincrona a 110º longitude Este. 
A 2 de Fevereiro de 2007 era lançado o 
BeiDou-ID por um foguetão CZ-3A 
Chang Zheng-3A a partir do Complexo de 
Lançamento LC2 do Centro de 
Lançamento de Satélites X1 Chang. Este 
satélite não atingiu a órbita geossincrona 
até Abril do mesmo ano devido a 
problemas na abertura dos seus painéis 
solares. Fontes militares norte-americanas 
referiram também a existência de uma 
nuvem de detritos na altura em que o 
satélite deveria operar o seu motor de 
impulso para o apogeu. 


O foguetão CZ-3C Chang Zheng-3C 


O foguetão lançador C7Z-3C Chang 
Zheng-3C (KM=5CXKBir) é um 
veículo a três estágios de propulsão 
líquida que combina os estágios do 
foguetão CZ-3B Chang Zheng-3B com 
dois propulsores laterais de combustível 
líquido do foguetão CZ-2E Chang Zheng- 
2E. 


O desenvolvimento do CZ-3C Chang 
Zheng-3C teve início em 1995 mas 
aparentemente o seu programa foi 
suspenso entre 1996 e 2000 devido ao 
acidente registado com o foguetão CZ-3B 
Chang Zheng-3B em 1996. O seu 
desenvolvimento é iniciado ao mesmo 
tempo do desenvolvimento do foguetão 
CZ-3B e tendo por base o foguetão CZ- 
3A Chang Zheng-3A. 


O foguetão tem um comprimento total de 
54,838 metros, podendo atingir os 55,638 
metros dependendo da carenagem de 
protecção a utilizar, podendo ser equipado 

AD] com uma carenagem com um 
comprimento de 9,56 metros (diâmetro de 4,00 metros) ou de 9,777 metros (diâmetro de 4,20 metros). A sua massa no lançamento é 
de 345.000 kg e é capaz de colocar uma carga de 3.800 kg numa órbita de transferência para a órbita geossíncrona. 
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1. Carenagem 
2. Satélite 
3. Adaptador de carga 
4. Equipamento controlo 
5. Tanque LHZ2 
6. Tanque LOX 
7. Inter-estágio 
é. Motor 3º estágio 
9. Oxidante 2º estágio 
10. Secção inter-tanque 
11. Tanque combustível 
do 2º estágio 
12. Motor vernier 2º estágio 
13. Motor principal 
do 2º estágio 
14 Secção inter-estágio 
15 Tanque oxidante 
do 1º estágio 
16 Secção inter-tanque 
17. Tanque combustível 
do 1º estágio 
18. Motor 1º estágio 
19. Ogiva do propulsor 
20. Tanque oxidante 
do propulsor 
21. Tanque combustível 
do propulsor 
22. Motor do propulsor 
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Separação do satélite 





Separação 1º /2º estágio 


Separação do propulsor 
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O primeiro estágio, L-180, tem um comprimento de 23,272 metros, um diâmetro de 3,35 metros e um peso bruto de 179.000 kg, 
pesando 7.225 kg sem combustível. Desenvolve 2961,6 kN no vácuo, tendo um Tes de 289 s e um Tq de 155 s. Está equipado com 
quatro motores YF-20B (em conjunto denominados DaFY6-2) que consomem N,04,/UDMH. O primeiro estágio é auxiliado por dois 
propulsores laterais de combustível líquido LB-40 que têm um comprimento de 15,326 metros, um diâmetro de 2,25 metros e um 
peso bruto de 41.000 kg, pesando 3.254 kg sem combustível. Cada propulsor desenvolve 740,4 kN no vácuo, tendo um Ies de 291 s 
e um Tg de 128 s. Consomem N,0,/UDMH. 


O segundo estágio, L-35, tem um comprimento de 9,943 metros, um diâmetro de 3,35 metros e um peso bruto de 55.000 kg, pesando 
3.395 kg sem combustível. Desenvolve 761.900 KN no vácuo, tendo um Tes de 298 s (Tes-nm de 270 s) e um Tq de 190 s. Está 
equipado com um motor YF-25/23 que consome N,0,/UDMH. 


O terceiro estágio, H-18, tem um comprimento de 12,375 metros, um diâmetro de 3,00 metros e um peso bruto de 21.000 kg, 
pesando 2807 kg sem combustível. Desenvolve 156.000 kN no vácuo, tendo um Tes de 440 s e um Tq de 470 s. Está equipado com 
um motor YF-75 que consome LOX/LH.. 


O quadro seguinte os últimos dez lançamentos levados a cabo com os lançadores CZ-3C Chang Zheng-3C': 


Lançamento Veículo lançador Data de Lançamento Hora (UTC) Satélites 
2008-019 CZ73C-1 25-Abr-08 15:35:08 TL-1 Tian Lian-1 (32779 2008-0194) 


2009-018 CZ3C-2 14-Abr-09 16:16:03 BeiDou-2 'COMPASS-G2' (34779 2009-0184) 
2010-001 CZ3C3/Y2 16-Jan-10 16:12:04 BeiDou-2 'COMPASS-G1' (36287 2010-0014) 
2010-024 CZ3C-4/Y4 2-Jun-l0 15:53:05 BeiDou-2 *“COMPASS-G3” (36590 2010-0244) 





O Centro de Lançamento de satélites de Xi Chang 


O Centro de Lançamento de Satélites de X1 Chang serve para a 
colocação em órbita geossincrona de satélites de comunicações e 
meteorológicos, sendo também utilizado para o lançamento de 
sondas lunares. 


Localizado em X1 Chang, na Província de Sichuan no Sudoeste da 
China, com as instalações de comendo localizadas na cidade de Xi 
Chang a 65 km do local de lançamento. O clima na região é 
subtropical, com uma temperatura anual média de 16ºC. O 
aeroporto que serve a cidade está localizado nos arredores a Norte e 
a 13.5 km do centro, estando a 50 km do local de lançamento. A 
pista de aterragem tem um comprimento de 3.600 metros e é capaz 
de acomodar grandes aviões de transporte tais como o Lockheed C- 
130, o Antonov An-124 e o Boeing 747. 





O centro de lançamento está ligado por estrada à 
auto-estrada Sichuan-Yunnan, bem como através 
de caminhos-de-ferro à linha Chengdu-Kunmimg 
da rede nacional. A distância entre Chengdu e X1 
Chang por caminho-de-ferro é de 535 km. Existe 
uma linha de caminho-de-ferro e uma auto-estrada 
especialmente dedicada ao Centro Técnico e ao 
Complexo de Lançamento, enquanto que uma 
estrada de 8 km liga o Centro Técnico e o 
Complexo de Lançamento. 


As redes de cabo e de comunicações por satélite de 
alta tecnologia proporcionam serviços internos e 
externos de telefone e outros serviços de 
comunicações. 


A tabela seguinte mostra os dez últimos 
lançamentos levados a cabo desde o Centro de 
Lançamento de Satélites de X1 Chang. 
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Lançamento 


2007-031 
2007-051 
2008-019 
2008-028 
2008-055 
2008-066 
2009-018 
2009-046 
2010-001 


2010-024 


Em Órbita — Vol. 9 - N.º 99 / Junho — Julho de 2010 


Data 
5-Jul-07 


24-Out-07 


25-Abr-08 


9-Jun-08 


29-Out-08 


23-Dez-08 


14-Abr-09 


31-Ago-09 


16-Jan-10 


2-Jun-10 


Hora (UTC) 
12:08:03.807 


10:05:04.602 
15:35:07.852 
12:15:04.393 
16:53:43.093 
00:54:04.330 
16:16:03 
09:28:00 
16:12:04.391 


15:53:04,524 


Lançador 
CZ-3B Chang Zheng-3B 
(CZ3B-9) 

CZ-3A Chang Zheng-3A 
(CZ3A-15) 
CZ-3€C Chang Zheng-3C 
(CZ3C-1) 

CZ-3B Chang Zheng-3B 
(CZ3B-10) 
CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E 
(CZ3B-11) 
CZ-3A Chang Zheng-3A 
(CZ3A-16) 
CZ-3€ Chang Zheng-3C 
(CZ3C-2/Y3) 
CZ-3B/E Chang Zheng-3B/E 
(CZ3B-12/Y8) 
CZ-3€C Chang Zheng-3C 
(CZ3C-3/Y2) 
CZ-3€C Chang Zheng-3C 
(CZ3C-4/Y4) 


Plataforma 


LC2 


LC3 


LC2 


LC2 


LC3 


LC2 


LC2 


LC2 


LC2 


LC2 
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Carga 
ZX-6B Zhongxing-6B 
(31800 2007-0314) 
Chang'e-l 
(32273 2007-0514) 
TL-1 Tian Lian-1 
(32779 2008-0194) 
ZX-9 ZhongXing-9 
(33051 2008-0284) 
Simon Bolivar 'VENESAT-1' 
(33414 2008-0554) 
FY-2E Feng Yun-2E 

(33463 2008-0664) 

BeiDou-2 'Compass-G2' 
(34779 2009-0184) 

Palapa-D 

(35812 2009-0464) 

BeiDou-2 'Compass-G1' 
(36287 2010-0014) 

BeiDou-2 *Compass-63” 
(36590 2010-0244) 
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Lançamento do Badr-5 


Uma nova missão comercial da ILS (International Launch Services) teve lugar a 3 de Junho com a colocação em órbita do satélite 
de comunicações árabe Badr-5. O lançamento foi levado a cabo desde a Plataforma de Lançamento PU-39 do Complexo de 
Lançamento LC200 do Cosmódromo GIK-5 Baikonur por um foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M (93512/99513). 


O satélite Badr-5 


O satélite de comunicações Badr-5! 
(por vezes designado Arabsat-5A) 
foi construído pela Thales Alenia 
Space e é baseado na plataforma 
Eurostar E3000, tendo um tempo 
de vida útil de 15 anos. O satélite 
tem uma massa de 5.420 kg e está 
equipado com 56 repetidores de 
banda Ku e 4 repetidores de banda 
Ka. 


O Badr-5 junta-se a dois outros 
satélites? em órbita estando 
localizado a 26º de longitude Este 
sobre o equador terrestre. Para além de fornecer uma necessária redundância ao 
sistema, o novo satélite irá permitir uma expansão dos serviços da Arabsat, 
transmitindo mais de 700 canais de televisão de forma simultânea com outros serviços 
de comunicações tais como Internet. 


O foguetão Proton-M/Briz-M 


Tal como o 8K82K Proton-K, o 8K82KM Proton-M é um lançador a três estágios 
podendo ser equipado com um estágio superior Briz-M ou então utilizar os usuais 





óxidarto 


estágios Blok DM. As modificações introduzidas no Proton incluem um novo sistema Nr a nan do 
avançado de aviónicos e uma ogiva com o dobro do volume em relação ao 8K82K — —tombustivel 


Proton-K, permitindo assim o transporte de satélites maiores. Em geral este lançador 4! Es [UDMI) 
equipado com o estágio Briz-M, construído também pela empresa Khrunichev, é mais | 
poderoso em 20% e tem maior capacidade de carga do que a versão anterior equipada - 
com os estágios Blok DM construídos pela RKK Energiya. EsZ| Motores 


ta RDO2 
1x RDAOZIO 








À Fanque de combustivel 
a [UDIMAH) 


— Matores RO-Z59 





1 . . . r 
Badr significa “lua cheia” em árabe. 


? Estes satélites são o Badr-4B “ Arabsat-4B” (26526 2006-0514) lançado às 2001:00,000UTC do dia 8 de Novembro de 2006 por 
um foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M (53515/88517) a partir da Plataforma de Lançamento PU-39 do Complexo de Lançamento 
LC200 do Cosmódromo GIK-5 Baikonur, Cazaquistão, e o Badr-6 (33154 2008-034B) lançado às 2147UTC do dia 7 de Julho de 
2008 por um foguetão Ariane-SECA (V184/L541) a partir do Complexo de Lançamento ELA3 do CSG Kourou, Guiana Francesa. O 
Badr-6 foi colocado em órbita juntamente com o satélite ProtoStar-1 (33153 2008-0344). 
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O 8K82KM Proton-M/Briz-M em geral tem um comprimento de 53,0 metros, um diâmetro de 7,4 metros e um peso de 712.800 kg. 
É capaz de colocar uma carga de 21.000 kg numa órbita terrestre baixa a 185 km de altitude ou 2.920 kg numa órbita de 
transferência para a órbita geossincrona, desenvolvendo para tal no lançamento uma força de 965.580 kgf. O Proton-M é construído 
pelo Centro Espacial de Pesquisa e Produção Estadual Khrunichev, tal como o Briz-M. 


O primeiro estágio Proton KM-1 tem um peso bruto de 450.400 kg, pesando 31.000 kg sem combustível. É capaz de desenvolver 
uma força de 1.074.000 kgf no vácuo, tendo um Ies de 317 s (o seu Tes-nm é de 285 s) e um Tq de 108 s. Este estágio tem um 
comprimento de 21,0 metros e um diâmetro de 77,4 metros. Tem seis motores RD-253 (14D14) e cada um tem um peso de 1300 kg e 
desenvolvem 178.000 kgf (em vácuo), tem um Tes de 317 s e um Tes-nm de 285 s. O Tq de cada motor é de 108 s. Consomem 
N,04,/UDMH e foram desenhados por Valentin Glushko. 


O segundo estágio, 85811K, tem um peso bruto de 167.828 kg e uma massa de 11.715 kg sem combustível. E capaz de desenvolver 
244.652 kgf, tendo um les de 327 s e um Tq de 206 s. Tem um diâmetro de 4,2 metros, uma envergadura de 4,2 metros e um 
comprimento de 14,0 metros. Está equipado com quatro motores RD-0210 (também designado 8D411K, RD-465 ou 8D49). 
Desenvolvidos por Kosberg, cada motor tem um peso de 566 kg, um diâmetro de 1,5 metros e um comprimento de 2,3 metros, 
desenvolvendo 59.360 kgf (em vácuo) com um les de 327 s e um Tq de 230 s. Cada motor tem uma câmara de combustão e 
consomem N,0,/UDMH. 


O terceiro estágio, Proton K-3, tem um peso bruto de 50.747 kg e uma massa de 4.185 kg sem combustível. E capaz de desenvolver 
64.260 kgf, tendo um les de 325 s e um Tq de 238 s. Tem um diâmetro de 4,2 metros, uma envergadura de 4,2 metros e um 
comprimento de 6,5 metros. Está equipado com um motor RD-0212 (também designado RD-473 ou 8D49). Desenvolvido por 
Kosberg, o RD-0212 tem um peso de 566 kg, um diâmetro de 1,5 metros e um comprimento de 2,3 metros, desenvolvendo 62.510 
kgf (em vácuo) com um Tes de 325 s e um Tq de 230 s. O motor tem uma câmara de combustão e consome N,0,/UDMH. 
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O quarto estágio, Briz-M, tem um peso bruto de 22.170 kg e uma massa de 2.370 kg sem combustível. É capaz de desenvolver 2.000 
kgf, tendo um Tes de 326 s e um Tq de 3.000 s. Tem um diâmetro de 2,5 metros, uma envergadura de 1,1 metros e um comprimento 
de 2,6 metros. Está equipado com um motor S5.98M (também designado 14D30). O S5.98M tem um peso de 95 kg e desenvolve 
2.000 kgf (em vácuo) com um les de 326 s e um Tq de 3.200 s. O motor tem uma consome N,0,/UDMH. 


Em Órbita — Vol. 9 - N.º 99 / Junho — Julho de 2010 300 


Em Órbita 


O primeiro lançamento do foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M teve lugar a 7 de Abril de 2001 (0347:00,525UTC) quando o 
veículo 535-01 utilizando o estágio Briz-M (88503) colocou em órbita o satélite de comunicações Ekran-M 18 (26736 2001-0144) 
com uma massa de 1970 kg a partir do Cosmódromo GIK-5 Baikonur (LC81 PU-24). 


Hora 
(UTC) 


Lançamento Data Nº Série Plataforma Satélites 





Lançamento do Badr-5 


O foguetão 8K82KM Proton-M para este lançamento chegava à estação de caminhos-de-ferro de Tyura-Tam no dia 1 de Maio de 
2010. Após a finalização dos processos alfandegários o comboio foi transferido para a rede de caminhos-de-ferro do cosmódromo. O 
comboio seria então transferido para as instalações do edifício 92A-50 onde teria lugar a preparação e montagem do lançador. No 
dia seguinte os componentes do primeiro estágio foram retirados dos vagões de transporte e iniciou-se a sua montagem, 
nomeadamente a montagem dos tanques laterais. Ao mesmo tempo procedia-se à descarga dos componentes do segundo estágio dos 
vagões de transporte. 


O satélite Badr-5 chegava a Baikonur a no dia 4 de Maio e o estágio Briz-M chegava por sua vez ao cosmódromo no dia 5 de Maio. 
Tanto o satélite como o estágio Briz-M foram transportados a bordo de um avião de carga Antonov An-124-100 “Ruslan”. 


Os preparativos para o lançamento e a montagem do foguetão lançador decorreram sem qualquer problema O abastecimento do 
estágio Briz-M (99513) foi finalizado a 18 de Maio e a 27 de Maio a Unidade de Ascensão com o estágio superior e o satélite era 
acoplada aos estágios inferiores do foguetão lançador. 


O foguetão 8K82KM Proton-M/Briz-M (93512/99513) foi transportado para a Plataforma de Lançamento PU-39 do Complexo de 
Lançamento LC200 a 31 de Maio. 

















A contagem decrescente decorreu sem qualquer problema, bem como o abastecimento dos diferentes estágios do foguetão lançador. 
O lançamento teve lugar às 2200:07,997UTC do dia 3 de Junho. A separação entre o primeiro e o segundo estágio ocorreu às 
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2202:08,223UTC e a separação entre o segundo e o terceiro estágio ocorreu às 2205:35,178UTC, com a separação da carenagem de 
protecção a ter lugar pelas 2205:54,126UTC 


A separação entre o terceiro estágio e a Unidade de Ascensão ocorre às 2209:49,040UTC. No decorrer da missão o estágio Briz-M 
leva a cabo cinco manobras orbitais antes da separação do satélite Badr-5 que ocorre às 0713:08,320UTC do dia 4 de Junho. 
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O voo bem sucedido do Falcon-9 


Com o final dos voos dos vaivéns espaciais agora previsto para 2011, a NASA criou o denominado programa COTS (Commercial 
Orbital Transportation Services) para coordenar o transporte de carga e tripulações para a estação espacial internacional através de 
companhias privadas. O programa, anunciado a 18 de Janeiro de 2006, está relacionado com o desenvolvimento de veículos e 
lançadores que possam ser utilizados no programa CRS (Commercial Resupply Services) que está relacionado com as missões que 
no futuro irão abastecer a ISS. 


A 23 de Dezembro de 2008 a NASA anunciava que as empresas Orbital Sciences Corporation e SpaceX haviam sido seleccionadas 
para a atribuição de contratos no âmbito do CRS utilizando os veículos Cygnus e Dragon, respectivamente. 


Para o lançamento do Dragon, e de outras cargas pesadas, a SpaceX desenvolveu o foguetão lançador Falcon-9 que é um lançador a 
dois estágios que utiliza oxigénio líquido (LOX) e querosene RP-1 como propolentes. 


O Falcon-9 


A família de lançadores Falcon foi desenhada para proporcionar avanços significativos na fiabilidade, custo, ambiente de voo e 
tempo para o lançamento. O impulsionador primário no desenho destes veículos é a sua fiabilidade. 


Tal como o foguetão Falcon-l, o Falcon-9 é um lançador a dois estágios e utiliza os mesmos motores, arquitectura estrutural (com 
um maior diâmetro), sistemas aviônicos e sistema de lançamento. 


O Falcon-9 tem um comprimento” de 54,9 metros, uma 
largura de 3,6 metros, uma massa de 333.400 kg (OTB”, 
carenagem de 5,2 metros) ou uma massa de 332.800 kg 
(OTOG”, carenagem de 5,2 metros, e desenvolve uma 
força de 4,94 MN (vácuo). 


Primeiro estágio 


As paredes dos tanques do Falcon-9 são fabricadas numa 
liga de alumínio e lítio, utilizando-se uma técnica de 
soldagem de maior força e fiabilidade. Tal como no 
Falcon-1, a secção interestágio, que liga o estágio superior 
e inferior, é uma estrutura compósita de alumínio e fibra 
de carbono. O sistema de separação é uma versão de 
maiores dimensões dos impulsionadores pneumáticos 
utilizados no Falcon-l. 


O estágio está equipado com nove motores Merlin. Após a 
ignição, o foguetão é mantido no solo até à verificação de 
todos os sistemas do veículo, sendo este libertado quando 
todos os parâmetros são considerados normais. 





Segundo estágio 


Os tanques do segundo estágio são uma versão mais curta dos tanques do primeiro estágio, sendo utilizados a maior parte dos 
mesmos Instrumentos, materiais e técnicas de fabrico. Isto leva a uma significativa redução de custos na produção do lançador. 


O segundo estágio é propulsionado por um único motor Merlin com um rácio de expansão de 117:1 e um tempo de queima nominal 
de 345 segundos. Para acrescentar fiabilidade na reignição, o motor está equipado com ignitores pirotécnicos redundantes (TEA- 
TEB). 





* Estes dados referem-se ao desenho do Block-2 do Falcon-9 que será lançado em 2011. 
*OTB - Órbita Terrestre Baixa. 


* OTOG -— Órbita de Transferência para a Órbita Geossíncrona. 
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O motor Merlin 


O motor Merlin foi desenvolvido internamento pela SpaceX mas vai encontrar as suas 
raizes aos motores das missões Apollo, nomeadamente o sistema de injecção baseado n 
motor do módulo lunar. O propolente é alimentado através de uma única conduta, com 
uma turbo-bomba de dupla pá que opera num ciclo de gerador a gás. A turbo-bomba 
também fornece o querosene a alta pressão para os actuadores hidráulicos, que depois 
recicla para a entrada a baixa pressão. Isto elimina a necessidade de um sistema 
hidráulico separado e significa que não é possível ocorrer uma falha no controlo de 
vector de força por falta de fluido hidráulico. Uma terceira utilização da turbo-bomba é 
o fornecimento de controlo de rotação ao actual no escape da turbina de exaustão (no 
segundo estágio). 

Combinando-se estas características num só dispositivo aumenta de forma significativa 


o nível de fiabilidade do sistema. 


O motor é capaz de desenvolver uma força de 556 kN ao nível do mar, 617 kN no 
vácuo, com um impulso específico de 275 segundos (nível do mar) ou 304 segundos 
(vácuo). 





Primeiro lançamento do Falcon-9 


O lançamento inaugural do Falcon-9 (F-1) teve 
lugar às 1845:02UTC do dia 4 de Junho de 2010. 
A bordo do lançador seguia a Dragon 
Qualification Unit que permaneceria acoplada ao 
segundo estágio após entrar em órbita terrestre. 


Pelas 1846:17UTC o Falcon-9 passava pela área 
de máxima pressão dinâmica e às 1847:37UTC 
dava-se o fim da queima de dois dos motores do 
primeiro estágio para assim reduzir a aceleração, 
limitando-se as cargas do veículo. A cerca de 
T+3m, os restantes motores do primeiro estágio 
terminavam a sua queima, dando-se de seguida a 
separação do segundo estágio. 


A ignição do segundo estágio ocorria quatro 
segundos após a separação. Esta queima teve 
como objectivo colocar o veículo em órbita. No 
final da queima foi notada uma ligeira rotação 
mesperada do segundo estágio e este certamente 
será um problema que os engenheiros da SpaceX 
terão de analisar com atenção antes da próxima 
missão. 
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Naro-1 falha lançamento do STSAT-2B 


Às 0801UTC do dia 9 de Junho de 2010 a Coreia do Sul lançava desde o Centro Espacial de Naro, o foguetão Naro-1 (F-2) 
transportando o satélite STSAT-2B (Science and Technology Satellite-2B). O lançamento não foi bem sucedido devido a um 
problema técnico com o segundo estágio do foguetão. 


O Naro-1 (KSLV-1) 
História do programa 


Em Janeiro de 2005 as autoridades da Coreia do Sul anunciavam a intenção de comprar à Rússia, nomeadamente à empresa estatal 
GKPNTs Khrunichev, dez foguetões Angara com o intuito de fazer avançar o seu próprio plano de desenvolvimento do foguetão 
KSLV-1 (Korea Satellite Launch Vehicle-1). Segundo o plano do KARI (Korea Aerospace Research Institute), o desenvolvimento 
da sua tecnologia espacial seria levada a cabo em três fases. A primeira fase do programa veria o lançamento de dois KSLV-1 para 
lançamentos de teste colocando em órbita satélites com uma massa de 100 kg, enquanto que os restantes seriam utilizados para o 
teste dos sistemas de controlo no solo. Na segunda fase, que na altura estava prevista para decorrer até 2010, estava planeado o 
desenvolvimento do foguetão KSLV-2 capaz de colocar em órbita um satélite até 1.000 kg. Finalmente, e até 2015, dar-se-ia o 
desenvolvimento do KSLV-3 com uma capacidade de carga de 1.500 kg. 


Em Dezembro de 1999 a Coreia do Sul havia referido a sua intenção de possuir um foguetão lançador operacional para colocar em 
órbita pequenos satélites por volta do ano 2005. Na altura estava a decorrer o desenvolvimento de um pequeno lançador com o 
propósito de lançar um pequeno satélite com algumas centenas de quilos. A KARI havia desenvolvido um motor de 13.000 kgf que 
equipava o foguetão-sonda KSR-III (Korea Sounding Rocket-IIl) e por volta de 2001 estava prevista a construção de um polígono de 
lançamento que deveria estar completo em 2004. O desenvolvimento de uma capacidade de lançamento orbital próprio deveria 
encorajar as industrias sul-coreanas para o desenvolvimento de tecnologias espaciais autónomas. O KARI pretendia desenvolver um 
foguetão que englobasse um conjunto de tecnologias modernas baseadas na 
tecnologia avançada das estruturas compósitas com alta resistência e baixo peso, 
tanques criogénicos de alta pressão, motores de combustíveis líquidos, sistemas 
de controlo, sistemas inerciais e outros. Dar-se-ia particular atenção às 
tecnologias de integração de sistemas como uma tecnologia chave para integrar e 
gerir essas tecnologias avançadas. Neste plano o KARI faria a gestão do 
desenvolvimento e a Korean Air participava na integração dos sistemas e no 
desenvolvimento de subsistemas para o lançador. 


Assim, o KSLV-I seria desenvolvido tendo por base o KSR-III cujas tecnologias 
foram obtidas em colaboração com as universidades e industrias sul-coreanas. O 
KSLV-1 seria composto por um corpo principal ladeado por dois propulsores 
laterais, também baseados no KSR-III. 





No ano 2001 a Coreia do Sul torna-se membro do MTCR (Missile Technology 
Control Regime) dando-lhe assim a capacidade de comprar tecnologias a outros países para fins não militares. Ao abrigo dos acordos 
possíveis no âmbito do MCTR, a Rússia concordou no desenvolvimento conjunto de um motor de propolentes líquidos para o 
KSLV-I. O KARI e o centro de produção estatal Khrunichev assinaram um acordo em 26 de Outubro de 2004 para a criação de um 
lançador, o KSLV-I. O foguetão coreano deveria ser lançado em 2005, mas acabou por ser adiado para 2008. A Rússia recusou a 
transferência de tecnologia devido aos regulamentos de segurança expressos no acordo de protecção de tecnologia. Um pré-requisito 
para a assinatura do acordo entre os dois países foi o acesso da Coreia do Sul ao tratado internacional de não proliferação de 
tecnologias de mísseis. O acordo foi assinado em Outubro de 2006 pelo Primeiro-ministro e Ministro da Ciência e Tecnologia Kim 
Woo-sik, e pelo Presidente da Agência Espacial Federal Russa Anatoly Perminov. No entanto, ainda nesse mês, Vladimir Nesterov, 
gestor da Khrunichev, referiu a intenção do centro russo de proceder ao desenho e fabrico do sistema de propulsão do primeiro 
estágio do KSLV-I. 


O acordo de cooperação entre os dois países foi rectificado a 7 de Junho de 2007 pelo parlamento russo. O senado russo aprovou 
então acordo de segurança de tecnologia que delineava a protegia a tecnologia que seria transferida para o lado coreano. O acordo 
final foi finalmente assinado pelo Presidente Vladimir Putin a 28 de Junho de 2007 e o Presidente Sul-Coreano Roh Moo-hyun 
promulgou o acordo a 24 de Julho. 


Com este acordo a Coreia do Sul poderia avançar a todo o vapor com o desenvolvimento do KSLV-I, um foguetão com uma altura 
de 33,5 metros, um diâmetro de 2,9 metros e um peso de 143.000 kg. O veículo seria lançado do Centro Espacial Naro localizado em 
Oeinaro-do próximo de Goheung, prefeitura de Jeonnan. O primeiro estágio do KSLV-I seria um módulo URM-1 russo modificado 
do foguetão Angara, enquanto que o segundo estágio seria desenhado pela Coreia do Sul. A carga para o primeiro lançamento seria 
composta por instrumentação científica. O primeiro estágio não é idêntico ao que será utilizado no foguetão Angara, utilizando outro 
motor. O motor RD-151 possui quatro câmaras de combustão com uma força de 1.667 kN. O segundo estágio é completamente 
desenvolvido pelos coreanos, incluindo o motor para o impulso final, o sistema de navegação imercial, o sistema de fornecimento de 
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energia, o sistema de controlo, o sistema de segurança e a carenagem de protecção. O desenho, fabrico, avaliação e teste e respectiva 
montagem dos componentes, seriam todas levadas a cabo por especialistas coreanos. 


Paralelamente ao desenvolvimento do KSLV-I, a Coreia do Sul desenvolveu também o complexo de lançamento composto pelo 
complexo de lançamento e de teste, infra-estruturas no solo (nomeadamente os meios de medição, fornecimento de energia, 
instalações de manutenção, área residencial e meios de acesso), e o centro de controlo. 


No Verão de 2005 foi atribuído à empresa ABSL um 
contrato para o desenvolvimento das baterias para o 
KSLV-I cujo voo inaugural estava agora previsto para 
Outubro de 2007. 


O desenvolvimento do KSLV-I foi sofrendo de atrasos de 
ambos os lados e em Novembro de 2007 o lançamento 
maugural havia sido adiado para Outubro de 2008. Em 
Abril de 2008 o KARI anunciava que o estágio superior 
do lançador estava completo. Nesta altura já o lançamento 
havia sido adiado mais dois meses para Dezembro de 
2008. 


A 3 de Abril tinha início os testes operacionais que 
verificaram a operação e funcionamento geral do lançador 
ao mesmo tempo que se verificavam todos os passos da 
sequência de voo após o lançamento. Os especialistas sul- 
coreanos colocaram especial ênfase no teste das 
operações do segundo estágio ao verificarem o processo 
de separação da carenagem de protecção, ignição do segundo estágio, desempenho do controlo de atitude, separação do satélite e 
processo de finalização do voo. O KARI estava dentro do calendário previsto para o desenvolvimento do KSLV-I e seu lançamento 
em Dezembro de 2008. O plano previa então o transporte do estágio superior para o Centro Espacial Naro em Setembro e a chegada 
do primeiro estágio russo em Outubro de 2008. 





A 31 de Julho é levada a cabo uma revisão do processo de 
preparação para o lançamento e é decidido que a segunda metade 
de 2009 seria a melhor altura para proceder com a missão. O 
calendário de preparação da missão teve de ser ajustado devido 
aos atrasos na instalação do complexo de lançamento devido ao 
tremor de terra de Sichuan que atrasou a entrega de componentes 
necessários. Foi também decidido introduzir novos testes de 
performance para garantir o sucesso do lançamento. 


A 9 de Agosto um avião de carga Antonov An-124-100 
transportava um modelo do primeiro estágio do KSLV-I que foi 
utilizado para examinar o motor, sistemas electrónicos, sistema 
de injecção de combustível e também para levar a cabo testes do 
equipamento do solo e da plataforma de lançamento. 





O primeiro lançamento do Naro-1 teve lugar às 0800:33UTC do 
dia 25 de Agosto de 2009. Infelizmente o satélite STSAT-2 falou 
a órbita por 21 km. O segundo estágio e o satélite atingiram uma altitude de 327 km em vez dos esperados 302 km a 306 km para 
uma órbita com um apogeu a 2.045 km e um perigeu a 302 km. O satélite STSAT-2 ficou numa trajectória baliística, atingindo uma 
altitude de 387 km por volta das 081 IUTC. 


A performance do lançador decorreu como previsto mas os momentos iniciais do lançamento mostraram um desvio da ascensão 
vertical para um dos lados do complexo de lançamento. Quando levou a cabo a manobra a 900 metros de altitude para alterar o seu 
curso do azimute de voo, observou-se um desvio da atitude do veículo, recuperando no entanto a orientação rapidamente. 


Quais as causas do falhanço da primeira missão? A telemetria de voo permitiu revelar que as duas metades da carenagem de 
protecção não se separam como deveriam aos T+3m 36s (0804:09UTC), levando a que o satélite adoptasse uma trajectória balística 
sobre o Pacífico Sul e acabando por reentrar sobre a Austrália. Somente uma metade da carenagem de 600 kg se terá separado, 
deixando a outra metade na posição inicial até à separação do satélite. Ao se separar, o satélite STSAT-2 terá embatido na 
carenagem, danificando-o. O excesso de peso com a presença dos 300 kg extra excedeu a capacidade de carga do lançador fazendo 
com que o conjunto composto pelo segundo estágio, pelo satélite e pela metade da carenagem, somente atingisse uma velocidade de 
6,2 km/s. Por outro lado, o segundo estágio não possuía a capacidade de compensar o excesso de carga com o aumento de duração 
da sua queima. O sistema de orientação também teve de tentar compensar com o desvio no centro de gravidade originado pela 
presença da carenagem, fazendo que a propulsão não fosse dirigida na direcção de voo e induzindo uma ligeira rotação do veículo. 
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Especificações técnicas 


O foguetão Naro-1 é um lançador a dois estágios com uma massa total de 140.000 kg, tendo um comprimento de 30,0 metros e um 
diâmetro de 3,90 metros. No lançamento desenvolve uma força de 1.910.000 kN, sendo capaz de colocar uma carga de 100 kg numa 
órbita a uma altitude de 300 km e com uma inclinação de 38,0º. 


O primeiro estágio, Angara URM-1, tem uma massa bruta de 140.000 kg e uma massa de 10.000 kg sem combustível. Está equipado 
com um motor RD-151 (motor RD-191 com a força reduzida) que desenvolve uma força de 7.887 kN (no vácuo) e tem um Isp de 
338s e o seu Tq é de 300 s. Tem um comprimento de 25,0 metros e um diâmetro de 2,90 metros. Consome oxigénio líquido e 
querosene. 


O segundo estágio, KSR-1, tem uma massa bruta de cerca de 1.000 kg e uma massa de 100 kg sem combustível. No vácuo 
desenvolve uma força de 86,2 kN, tendo um Isp de 250 s, O seu Tq é de 25 s. Tem 4,70 metros de comprimento e um diâmetro de 
0,42 metros. 


Lançamento do Naro-1 (F-2) 


O lançamento do Naro-1 (F-2) teve lugar às 0801UTC do dia 9 de Junho de 2010. Os aplausos iniciais deram lugar a um silêncio 
incrédulo quando se tornou óbvio poucos minutos após a ignição que algo não corria como previsto. 


Após abandonar a plataforma de lançamento, o Naro-1 executou uma manobra evasiva normal no seu progresso de voo e 
aparentemente tudo corria bem durante a ignição do primeiro estágio. Os problemas surgiram na fase de separação / ignição do 
segundo estágio de fabrico coreano a T+137 s. Os problemas que levaram ao desastre amda estão a ser investigados por uma 
comissão russo-coreana no entanto o Ministro da Educação, Ciência e Tecnologia da Coreia do Sul, Ahn Byong-man, afirmou que 
uma câmara localizada no segundo estágio registou um brilho muito luminoso no exacto momento (T+137s) em que foram perdidos 
todos os canais de telemetria do lançador. 
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China lança satélite de investigação Shi Jian-12 


O terceiro lançamento orbita da China em 2010 teve lugar às 0139:04,115SUTC do dia 15 de Junho com um foguetão CZ-2D Chang 
Zheng-2D a colocar em órbita o satélite SJ-12 Shi Jian-12. O lançamento teve lugar desde o Complexo de Lançamento SLS-2 do 
Centro de Lançamento de Satélites de Jiuquan. 


Como é usual neste tipo de missões chinesas, as informações sobre o satélite são escassas no entanto as autoridades do país 
revelaram que o Shi Jian-12 será utilizado para levar a cabo experiências científicas e tecnológicas incluindo o rastreamento do 
ambiente espacial, medições e comunicações. O satélite foi desenvolvido pela Academia de Tecnologia de Voo Espacial de 
Shanghai pertencente à Corporação Aeroespacial de Ciência e Tecnologia da China. 


O lançador CZ-2D Chang Zheng-2D 


O foguetão CZ-2D Chang Zheng-2D é um veículo a dois estágios destinado a colocar satélites em órbitas 
terrestres baixas. O seu primeiro estágio é semelhante ao do foguetão lançador CZ-4 Chang Zheg-4, bem 
como o seu segundo estágio exceptuando uma secção de equipamento melhorada em relação ao CZ-4. 


O CZ-2D Chang Zheng-2D tem a capacidade de colocar uma carga de 3500 kg numa órbita a uma altitude 
de 200 km com uma inclinação de 28,0º em relação ao equador terrestre. No lançamento desenvolve 
298389 kgf, tendo uma massa total de 232500 kg, um comprimento de 35,07 metros e um diâmetro de 
3,35 metros. 


O primeiro lançamento do CZ-2D teve lugar a 9 de Agosto de 1992 (0800UTC) quando o veículo CZ2D-1 
colocou em órbita o satélite FSW-2 (1) (22072 1992-0514). Todos os lançamentos deste foguetão são 
realizados a partir do Complexo de Lançamentos SLS-2 do Centro de Lançamento de Satélites de Jiuquan. 


O primeiro estágio do CZ-2D, L-180, tem um peso bruto de 192.700 kg e um peso de 9.500 kg sem 
combustível. No lançamento desenvolve uma força de 332.952 kgf (vácuo), tendo um les de 289 s, um 
les-nm de 259 s e um Tq de 170 s. O seu comprimento é de 24,66 metros, tendo um diâmetro de 3,35 
metros e uma envergadura de 6,0 metros. Está equipado com quatro motores YF-20B que consomem 
N,0,/UDMH. 


O segundo estágio, denominado L-35, tem um peso bruto de 39.550 kg, pesando 4.000 kg sem 
combustível. No lançamento desenvolve uma força de 84.739 kgf (vácuo), tendo um Tes de 295 s, um Tes- 
nm de 260 s e um Tq de 135 s. O seu comprimento é de 10,41 metros e tem um diâmetro de 3,35 metros. 
Está equipado com um motor YF-25/23 que consome N,0,/UDMH. 
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Lançamento Veio nao ad Satélites 
lançador Lançamento (UTC) 
1996-059 CZ2D-3 20-Out-96 7:20:00 FSW-2 (3) (24634 96-0594) 
2003-051 CZ2D-4 3-Nov-03 7:20:00 FSW-3 (1) (28078 03-051A) 
2004-039 CZ2D-5 27-Set-04 8:00:00 FSW-3 (2) (28424 04-0394) 
2005-024 CZ2D-6 5-Jul-05 22:40:00 Shijian-7 (28737 2005-0244) 
2005-033 CZ2D-7 29-Ago-05 8:45:00 FSW>-3 (3) (28824 2005-0334) 
á YG-2 YaoGan Weixing-2 (21490 2007-0194 
SRA pi REAPANIERE DARE Zheda PiXing-1 MRE (31491 ge 
CX-1 Chuang Xin-1 (2) (33433 2008-056A 
GAS fdabea SE Nauado Eta SW-3 Ran ps Sape 
2008-061 CZ2D-10 1-Dez-08 4:42:00 YG-4 YaoGan Weixing-4 (33446 2008-0614) 
2009-069 CZ2D-11/Y10 9-Dez-09 8:42:00 YG-7 Yaogan Weixing-7 (36110 2009-0694) 


2010-027 CZ2D-12/Y15 15-Jun-10 1:39:04 SJ-12 Shi Jian-12 (36596 2010-0274) 


Esta tabela lista os últimos dez lançamentos levados a cabo com o foguetão CZ-2D Chang Zheng-2D. Todos os lançamentos 
tiveram lugar desde o Centro de Lançamento de Satélites de Jiuquan. Tabela: Rui C. Barbosa. 





SRBRISEM É 


dk dk 04 85 732750 


Envelope comemorativo do lançamento do satélite Shi Jian-12 por foguetão CZ-2D Chang Zheng-2D. 
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Dnepr-1 lança Prisma e Picard 


O segundo lançamento orbital levado a cabo a 15 de Junho de 2010 teve lugar às 1442:21UTC com um 
foguetão 15418 Dnepr-l a colocar em órbita três satélites europeus. O lançamento foi levado a cabo desde o 
Complexo de Lançamento LC13 da Base de Tasniy / Dombarovsky. 


Os foguetões 15418 Dnepr-1 são comercializados pela empresa russa ISC Kosmotras que foi criada em 1997 
com o objectivo de desenvolver e levar a cabo a utilização operacional do sistema de lançamentos espaciais 
Dnepr baseado na tecnologia do míssil balístico intercontinental SS-18, eliminado de acordo com o tratado de 
redução de armamentos nucleares START. 


O foguetão Dnepr 


A resposta soviética ao sistema anti-míssil americano surgiu com o míssil balístico Intercontinental R-36M2, 
também conhecido como SS-18 Satan (ou 15418). O míssil também era conhecido com o nome Voevoda 
(que significa líder de um exército, numa óbvia referência ao seu papel). No entanto o R-36M2 foi colocado 
em serviço num número limitado de unidades devido ao final da Guerra-Fria. 


Desenvolvimento do R-36M2 


Em Julho de 1979 são emitidas as especificações técnicas e tácticas para um míssil balístico intercontinental 
de quarta geração com o objectivo de substituir o míssil R-36MUTTKh e que fosse capaz de derrotar o futuro 
escudo de defesa espacial americano. Em Junho de 1982 o projecto encontrava-se pronto e apresentava 
motores melhorados e mais resistentes a ataques nucleares. O projecto para o novo motor RD-274 era 
finalizado em Dezembro de 1982 e o desenvolvimento do motor é concluido em Maio de 1985, sendo o 
desenho transferido para a Yuzhnoye para futura produção. 


O decreto formal que autoriza o desenvolvimento do míssil é emitido a 9 de Agosto de 1983 e nele se inclui o 
motor RD-0255 do estágio superior e os quatro motores vernier do segundo estágio. O míssil teria um novo 
sistema de lançamento a gás frio e os ensaios do veículo contendo o sistema de lançamento de múltiplas 
ogivas 15F173 teve Início a 23 de Março de 1986. 


O primeiro lançamento foi um desastre total quando o sistema de lançamento a gás foi activado e o resto da 
sequência de lançamento falhou, resultando na explosão do míssil no silo de lançamento. A explosão fez com 
que a cobertura com um peso de 100.000 kg fosse projectada no ar e criando uma enorme cratera no 
Complexo de Lançamento LC101 em Baikonur. Foi impossível executar qualquer trabalho de reparação no 
silo. 


Em Maio de 1986 foi decidido que o sistema de transporte de uma única ogiva 15F175, de fabrico russo, fosse 
utilizado em vez do sistema 15F173 que era de origem ucraniana. Os testes com o sistema 17F173 foram 
finalizados em Março de 1988 enquanto que os testes do sistema 177F175 foram iniciados em Abril de 1988 e 
finalizados em Setembro de 1989. Finalmente a 11 de Agosto de 1988 o míssil R-36M2 e o sistema de 
lançamento 17F173 foram aceites para serviço, enquanto que o sistema 17F175 era aceite a 23 de Agosto de 
1990. 


O R-36M2 utilizava um sistema de consumo de propolente que minimizava os resíduos, proporcionando um 
impulso total de 8.800 kg (igualando o míssil americano Peacekeeper). A versão equipada com ogivas 
múltiplas poderia transportar até 36 ogivas com alvos distintos, apesar de somente haver sido planeado utilizar 
10 ogivas em serviço. As ogivas eram colocadas numa estrutura especial formando dois “círculos de morte”. O 
módulo de pós-propulsão possuía quatro câmaras orientáveis que funcionavam de forma contínua durante a 
separação das ogivas. 


O míssil possuía também um novo conjunto de contra medidas que eram consideradas mais adequadas para 
enfrentar o sistema anti-míssil americano. O seu sistema de orientação era inercial e era resistente ás radiações 
nucleares ou aos feixes de partículas, podendo ser lançado mesmo após a ocorrência de deflagrações nucleares 
nas proximidades dos silos. O sistema de orientação estava equipado com sensores para detectar raios gama e 
fluxões de neutrões, manobrando o veículo durante a ascensão e afastando-o das explosões nucleares. Todo o 
veículo encontrava-se protegido por um escudo resistente ao calor, explosões ou raios laser. 
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No total foram construídos 190 mísseis R-36M2, com a Yuzhnoye a desenvolver programas de melhoria dos 
veículos de forma a prolongar a sua vida útil. No entanto o R-36M2 deveria ser eliminado de acordo com os 
tratados de redução de armas nucleares START-2. Em 1992 foi dado início à substituição dos R-36M2 pelos 
mísseis Topol-M e por volta de 1998 somente existiam 58 silos equipados com os velhos mísseis. 





A Rússia viu-se assim com um excedente de 150 unidades de R-36M2 que deveriam ser destruídos até 2007, porém foi decidido 
transformar os mísseis no lançador orbital Dnepr. 
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Durante os anos 90 uma variedade de versões civis dos mísseis R-36M e R-36M2 foram apresentados como lançadores orbitais 
comerciais. Estes lançadores utilizavam versões civis dos módulos de transporte de ogivas permitindo o lançamento de múltiplos 
satélites. Os mísseis que seriam utilizados sem qualquer modificação foram apresentados como RS-20K Konversaya. 


Esquema de lançamento do foguetão 15418 Dnepr-1. 1 — Finalizado o processamento, o lançador aguarda no interior de 
um silo de lançamento; 2 e 3 — Durante o lançamento um gerador de gás especial induz uma alta pressão na parte inferior 
do gerador e do lançador. Esta alta pressão irá actuar num sistema móvel que protege a parte inferior do foguetão e 
empurra o lançador para o exterior do silo; 4 — A uma altura de aproximadamente 20 metros o gerador é ejectado para o 
lado; 5 — Entre em ignição do motor do primeiro estágio. Esquema: 1SC Kosmotras. 





A versão Dnepr apresentava modificações nos mísseis incluindo a conversão do veículo num lançador a oxigénio líquido e 
querosene que utilizava uma plataforma de lançamento em lugar de um silo subterrâneo. Ao contrário do que se pensava o interesse 
comercial neste tipo de lançadores orbitais foi muito reduzido e a designação Dnepr acabou por ser aplicada a todos os veículos 
descendentes do R-36M2 lançados a partir de silos em Baikonur. 
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Lançamento Data id Ea sm Nº Série Carga 
Belka; Baumanets-1 
Unisat-4; PICPOT 
ION; Sacred 
KUTESat; ICEcube-l 
2006-F03 26-Jul-06 16:43:05 GIK-5 Baikonur 4502973804 Rincon; SEDS 
HAUSat-1; Ncube-l 
Merope; Aerocube-l 
Polysat-2; Polysat-1 
ICEcube-2; Voyager; 

Misr-1 'EgyptSat-1' (31117 2007-0124) 
SaudiSat-3 (31118 2007-012B) 
SaudiComsat-3 (31125 2007-0129) 
SaudiComsat-4 (31124 2007-012L) 
SaudiComsat-5 (31124 2007-012H) 
SaudiComsat-6 (31126 2007-012E) 
SaudiComsat-7 (31119 2007-012€) 
PolySat-4; AeroCube-2 
CSTB-1; MAST (31126 2007-012K) 
PolySat-3 (31128 2007-012M) 
Libertad-1 (31129 2007-012N) 
CAPE- (31130 2007-012P) 

2007-026 15-Jun-07 2:14:00 GIK-5 Baikonur 6708343630 TerraSAR-X (31698 2007-0264) 
2007-028 28-Jun-07 15:02:21 Dombarovskiy 6708343634 Genesis-2 (31789 2007-0284) 
RapidEye-1 'Tachys' (33312 2008-0404) 
RapidEye-2 'Mati' (33313 2008-040B) 
2008-040 29-Ago-08 7:15:58 GIK-5 Baikonur 6708343638 RapidEye-3 *Choma' (33314 2008-040C) 
RapidEye-4 'Choros' (33315 2008-040D) 
RapidEye-5 'Trochia' (33316 2008-040E) 
2008-049 01-Out-08 6:37:21  Dombarovskiy 6708343637 THEOS (33396 2008-0494) 
Deimos-1 (35681 2009-0414) 
Dubaisat-1 (35682 2009-041B) 
UK-DMC-2 (35683 2009-041C) 
AprizeSat-4 (35684 2009-041D) 
Nanosat-1B (35685 2009-041E) 
AprizeSat-3 (35686 2009-041F) 


2007-012 17-Abr-07 6:46:40 GIK-5 Baikonur 5109971806 


2009-041 29-Jul-09 18:46:31 GIK-5 Baikonur 5107681113 


2010-013 08-Abr-10 13:57:05 GIK-5 Baikonur 4504261304 CryosSat-2 (36508 2010-0134) 
Picard (36598 2010-0284) 
2010-028 15-Jun-10 14:42:21 Dombarovskiy 4503261316 Prisma 'Mango' (36599 2010-028B) 
Prisma "Tango' (3660 2010-028C) 
2010-030 21-Jun-l0 2:14:08 GIK-5 Baikonur 4503261314 TanDEM-X (36605 2010-0304) 





O Dnepr tem um peso de 211.000 kg, sendo capaz de transportar uma carga de 4.500 kg para uma órbita a 200 km de altitude com 
uma inclinação de 46,2º em relação ao equador terrestre, ou então uma carga de 3.200 kg para uma órbita a 390 km de altitude com 
uma inclinação de 51,6º. Tem um comprimento de 42,30 metros e um diâmetro de 3,00 metros, tendo uma envergadura de 3,05 
metros. 


O veículo utiliza propolentes armazenáveis N204 / UDMEH nos três estágios, estando o primeiro estágio equipado com um motor 
RD-274 e o segundo estágio equipado com um motor RD-0225. 


O Dnepr é capaz de colocar as suas cargas em órbita com uma precisão de +/- 4,0 km no que diz respeito à altitude orbital e +/- 0,04º 
no que diz respeito à inclinação orbital, podendo ser lançado para inclinações orbitais de 50,5º; 64,5º; 87,3º e 98,0º. A sua fiabilidade 
actual é de 97%. Este lançador pode ser referido com uma variedade de nomes nomeadamente: RS-20K, Ikar e 15A18M2. 


O Dnepr é ejectado por meio de pressão a gás a partir do seu silo subterrâneo com o motor do primeiro estágio a entrar em ignição 
após o míssil abandonar o silo. 
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Os satélites Prisma começaram a ser desenvolvidos desde 2005 e têm como objectivo testar tecnologias de encontro e acoplagem em 
órbita. O satélite Mango tem uma massa de 140 kg e está equipado com três sistemas de propulsão, com dois destes sistemas a 
utilizarem HPGP (uma mistura de dinitramida de amónia com água, metanol e amoníaco) e micro propulsão, e o terceiro a utilizar 
hidrazina. Este satélite é estabilizado nos seus três eixos espaciais utilizando giroscópios e sensores estelares, contendo também um 
sistema VBS. Este satélite é também capaz de comunicar com as estações terrestres. 


Por seu lado, o satélite Tango tem uma massa de 40 kg e tem a função de «alvo» para o satélite Mango, contendo somente um 
sistema de controlo de atitude nos seus três eixos espaciais utilizando um controlo magnético e sem capacidade de translação. Este 
satélite está equipado com um sistema GPS que pode enviar dados para o satélite Mango através de uma ligação entra satélite. 
Apesar dos satélites serem muito diferentes, ambos os veículos possuem sistemas aviónicos muito semelhantes tendo a bordo o 
mesmo processador e uma arquitectura de comunicações interna muito semelhante. 


O satélite Picard tem como objectivo a medição simultânea da irradiância absoluta total e espectral do Sol, além do diâmetro e da 
forma do Sol, e a análise do interior do Sol através do método de heliossismologia. Obtendo estas missões ao longo de toda a sua 
missão, os dados irão permitir estudar as suas variações como função da actividade solar. A bordo transporta um radiómetro 
diferencial absoluto e um sensor bolométrico (SOVAP) e um conjunto de três fotômetros para estudar a formação de ozono e a sua 
destruição (PREMOS), além de um radiômetro diferencial absoluto para medir a irradiância solar total. Transporta também o 
SODISM, um telescópio equipado com um sistema CCD. 


Permanecendo acoplado ao último estágio do lançador encontra-se o BPA-l (Brok mepcrexrHBHOÁ aBHOHHKH-1) que Irá testar 
equipamento de navegação para veículos espaciais e aviões civis. 
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TanDEM-X em órbita 


O segundo lançamento de um foguetão 15418 Dnepr-l em menos 
de uma semana colocou em órbita o satélite alemão TANDEM-X 
desde o Cosmódromo GIK-5 Baikonur. O lançamento teve lugar às 
0214:08,017UTC do dia 21 de Junho de 2010 e foi levado a cabo 
pelo foguetão 154118 Dnepr-1 (4503261314) a partir do Complexo 
de Lançamento LC109/95. 


O satélite alemão TanDEM-X (TerraSAR-X add-on for Digital 
Elevation Measurements) que viajando em formação com o satélite 
TerraSAR-X, 1rá fornecer modelos tridimensionais da superficie 
terrestre, tinha uma massa de 1.250 kg no lançamento. Os dois 
satélites constituem o primeiro SAR interferométrico configurável 
em órbita. 


Com um SAR convencional, o radar no satélite transmite pulsos de 
microondas que são reflectidos pela superficie terrestre e recebidos 
de volta pelo radar. A distância entre o satélite e a superfície 
terrestre é calculada a partir do tempo que leva a regressos os sinais. 
Como o satélite se move em torno do nosso planeta, o radar 
“ilumina” uma faixa ao longo do solo, o que proporciona ao radar a 
sua abertura sintetizada, muito maior do que a sua abertura real. 


Com a interferometria SAR, uma área geográfica é observada a 
partir de dois pontos de observação, dando assim diferentes 
perspectivas. Isto é similar à maneira como os seres humanos 
utilizam a sua visão para o obter uma imagem tridimensional 
precisa. Os dois “olhos de radar” encontram-se no TANDEM-X e no 
TerraSAR-X, e produzem um interferograma a partir das diferentes 
distâncias que os sinais têm de percorrer; os dados de elevação são 
derivados a partir daqui. 


Num espaço de três anos, estas missões Irão criar uma base de dados 


gigantesca equivalente à capacidade de armazenamento de 200.000 DVD. O TANDEM-X foi desenhado para uma vida útil de pelo 
menos 5 anos e prevê-se que supere a vida útil do satélite TerraSAR-X em pelo menos três desses anos. 
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Ofeq-9 — Um novo espião de Israel no espaço 


O lançamento de um novo satélite por parte de Israel era já aguardado há vários meses. O lançamento acabou por ter lugar 
secretamente às 1900UTC do dia 22 de Junho de 2010. O lançamento teve lugar desde a Base de Palmachim e foi levado a cabo por 
um foguetão Shaviyt-2. 


A base de Palmachin está localizada a 31,9º de latitude Norte e a 34,7º de longitude Este, a Sul de Tel Aviv. Esta base serve para 
testar os diversos mísseis desenvolvidos por Israel, além de servir de local de lançamentos orbitais. Os lançamentos orbitais são 
realizados sobre o Mar Mediterrâneo de forma a evitar que em caso de acidente os destroços do lançador e da sua carga caiam em 
mãos de países árabes. Em resultado, os satélites são colocados 
em órbitas retrógradas com uma inclinação mínima de 142º e 
uma inclinação máxima de 144º em relação ao equador terrestre. 


O foguetão Shaviyt-2 resulta de um melhoramento do foguetão 
Shaviyt que por sua vez deriva do míssil Jericho-II. Este lançador 
seria aparentemente é muito idêntico ao lançador sul-africano 
RSA-3. É um lançador a três estágios de combustível sólido, 
sendo capaz de colocar 225 kg numa órbita a 366 km de altitude 
com uma inclinação orbital de 143º. Tem um comprimento total 
de 18,0 metros, um diâmetro de 1,35 metros e um peso de 30.000 
kg. No lançamento desenvolve uma força de 760.000 kN. 


O primeiro estágio tem um comprimento de 7,50 metros, um 
diâmetro de 1,35 metros e uma envergadura de 1,50 metros. Tem 
um peso bruto de 13.990 kg e um peso de 1.240 kg sem 
combustível, tendo um les no vácuo de 268s e um Tq de 55s. Este estágio está equipado com um motor a combustível sólido LK-1 
que desenvolve uma força de 774.000 kN no vácuo e tem um Tq de 55s, tendo um Tes de 272s. 





O segundo estágio tem um comprimento de 6,40 metros e um diâmetro de 1,30 metros. Tem um peso bruto de 10.971 kg e um peso 
de 1.771 kg sem combustível, tendo um Ies no vácuo de 277s e um Tq de 52s. Este estágio está equipado com um motor a 
combustível sólido que desenvolve uma força de 519.000 KN no vácuo e tem um Tq de 48s, tendo um Tes de 284s. 


Finalmente, o terceiro estágio tem um comprimento de 2,60 metros e um diâmetro de 1,30 metros. Tem um peso bruto de 2.048 kg e 
um peso de 170 kg sem combustível, tendo um Ies no vácuo de 298s e um Tq de 94s. Este estágio está equipado com um motor a 
combustível sólido que desenvolve uma força de 51.000 KN no vácuo e tem um Tq de 105s, tendo um Tes de 292s. 


O primeiro lançamento orbital de um foguetão Shaviyt teve lugar a 19 de Setembro de 1988 (0932UTC), colocando em órbita o 
satélite “Ofeq-1 (16519 1988-0874). Por outro lado o primeiro lançamento do Shaviyt-1 teve lugar a 5 de Abril de 1995 (1116UTC) 
colocando em órbita o satélite “Ofeq-3 (23549 1995-0184). O primeiro desaire deste lançador ocorreu a 22 de Janeiro de 1998 
(1256UTC), quando devido a um problema com o segundo estágio do lançador, o satélite “Ofeg-D (“Ofeq-4) mergulhou nas águas 
do Mediterrâneo. Assim, o Shaviyt-1 tem uma taxa de sucesso de 60%. No entanto convém dizer que esta é uma questão que fica em 
aberto pois segundo o analista Philip Clark, da Molniva Space Consultancy, deverão ter ocorrido dois acidentes com o lançador 
Shaviyt (ou Shaviyt-1) no terceiro trimestre de 1991 e no segundo ou terceiro trimestre de 1993, havendo mesmo referências em 
Israel à tentativa de lançamento de dois satélites utilizando um míssil Jericho. Como não existem fontes seguras que possam 
confirmar a ocorrência ou não destes acidentes, é minha convicção de tais acidentes possam ter ocorrido mas que não tenham 
envolvido o lançador Shaviyt mas sim o míssil Jericho-II. 


28-Mai-02 


2007-025 | 10-Jun-07 | 23:40:00 Shaviyt-2 Ofeq-7 (31601 2007-0254) 
2010-031 | 22-Jun-10 | 19:00:00 Ofeg-9 (36608 2010-0314) 


Esta tabela mostra os lançamentos levados a cabo pelo lançador Shaviyt. Dois destes 
lançamentos falharam o seu objectivo de colocar em órbita a sua carga. Todos os lançamentos 
foram levados a cabo desde Palmachin. Tabela: Rui C. Barbosa. 
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O satélite espião Ofeg-9 


Os satélites “Ofeq (Horizonte em Hebreu) são de desenho e origem inteiramente israelita, sendo desenvolvidos pela IAI — Israel 
Aircraft Industries. O “Ofeqg-9, que não deverá apresentar grandes melhorias em relação ao seu antecessor Ofeq-7, é um satélite que 
é estabilizado nos seus três eixos, utilizando uma plataforma ultraleve adaptada para a realização de observações da superficie 
terrestre em alta resolução. Esta plataforma também pode ser adaptada para a utilização em satélites científicos ou tecnológicos. Este 
satélite deverá ter uma vida útil de aproximadamente de quatro anos. Segundo fontes israelitas, o principal objectivo do “Ofeg-9 é a 
detecção de movimentos de tropas, a localização de bases de mísseis e a construção de centrais nucleares. 





O “Ofeq-9 tem um peso aproximado de 300 kg no lançamento, 
com uma altura de 2,3 metros e um diâmetro de 1,2 metros, 
sendo capaz de fotografar objectos com uma resolução superior a 
0,70 metros de comprimento a partir de uma órbita com um 
perigeu a uma altitude de 311 km e um apogeu a uma altitude de 
600 km (em comparação com a resolução obtida com o satélite 
Eros-B). Para o desenvolvimento do Ofeq-7 também 
contribuiram as empresas El-Op, IMI, Rafael, Tadiran- 
Spectralink, Elisara, além de outras. 


O satélite está equipado com uma câmara telescópica 
desenvolvida pela El-Op Electro-Optic Industries, uma 
subsidiária da Elbit Systems, e tem a capacidade de adquirir 
imagens por debaixo da trajectória do satélite bem como 
lateralmente ou mesmo em zonas situadas à frente da sua 
trajectória. De salientar que desde finais de 2000 que os serviços 
secretos de Israel têm utilizado as imagens do satélite Eros-Al 
(26631 2000-0794) lançado pela Rússia a 5 de Dezembro de 
2000 por um foguetão 15Zh58 Start-l a partir do Cosmódromo 
GIK-2 Svobodniy. Este satélite, do qual o “Ofeg-5 é muito 
semelhante, tem servido tanto interesses civis como militares. 


Com o lançamento do *Ofeq-9 Israel tem agora mais uma peça 
importante para observar os seus vizinhos árabes. De recordar 
que desde o início dos lançamentos espaciais israelitas as nações 


árabes vizinhas de Israel denunciaram todo o programa classificando-o como de natureza militar. Ao contrário de países como o 
Iraque ou Irão, Israel conseguiu desenvolver um lançador espacial encoberto pelo apoio dos Estados Unidos. Por outro lado, Israel 
desenvolveu o sistema de mísseis Jericho e, juntamente com os Estados Unidos, leva acabo projectos conjuntos para o 


desenvolvimento do sistema anti-míssil denominado Arrow. 
As primeiras baterias de mísseis Arrow foram colocadas no 
activo na base de Palmachin. Este sistema tem como objectivo 
interceptar os mísseis disparados contra Israel quando se 
encontram ainda na estratosfera e longo dos seus alvos. 


Tal como aconteceu nos lançamentos israelitas anteriores, o 
lançamento do Ofeq-7 foi levado a cabo sobre o Mar 
Mediterrâneo de forma a colocar o satélite numa órbita 
retrógrada, isto é viajando no sentido contrário ao da rotação 
terrestre. Israel evita asssm que o lançador ou a sua carga 
caiam em mãos inimigas caso ocorra algum problema durante 
o lançamento. 


O Ofeqg-9 foi colocado numa órbita com um apogeu a 589 km 
de altitude, perigeu a 343 km de altitude, inclinação orbital de 
141,78º e período orbital de 93,91 minutos. 
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Após dois adiamentos consecutivos devido a problemas técnicos registados a 24 e 25 de Junho, a missão V195 da Arianespace foi 
finalmente lançada às 2141UTC do dia 26 de Junho de 2010 a partir do Complexo de Lançamento ELA3 do CSG Kourou, Guiana 
Francesa. A bordo do Ariane-SECA (L552) seguiam os satélites Arabsat-5A e 
COMS-1. 


O satélite Arabsat-5SA (ao lado) tinha uma massa de 4.939 KG no lançamento e 
foi construído em conjunto pela EA4ADS Astrium e pela Thales Alenia Space, 
sendo baseado no modelo Eurostar E3000. O satélite deverá estar operacional 
durante 15 anos. Transporta 26 repetidores em banda C e 24 repetidores em 
banda Ku, e será utilizado para fornecer serviços comerciais e sinal de 
televisão ao mundo Árabe. 


O satélite sul-coreano COMS-1 (Communication, Ocean and Meteorological 
Satellite) tinha uma massa de 2.460 kg no lançamento. O COMS-1 foi 
construído pela EADS Astrium para o Instituto de Pesquisa Aeroespacial da 
Coreia e é baseado no modelo Eurostar E3000S. O satélite deverá ter uma vida 





útil de 10 anos. A bordo transporta uma carga experimental de banda Ku, 
um sistema de observação meteorológico e equipamento para o estudo dos 
oceanos e dos ecossistemas marítimos para auxiliar a indústria pesqueira do 
país. 


O Ariane-5SECA 


O super lançador europeu Ariane-SECA é um lançador a dois estágios, 
auxiliados por dois propulsores laterais a combustível sólido. O Ariane- 
SECA tem um peso bruto de 777.000 kg, podendo colocar 16.000 kg numa 
órbita a 405 km de altitude com uma inclinação de 51,6º em relação ao 
equador terrestre ou então 10.500 kg numa órbita de transferência para a 
órbita geossincrona. No lançamento desenvolve 1.566.000 kgf. Tem um 
comprimento total de 59,0 metros e o seu diâmetro base é de 5,4 metros. 





Os propulsores laterais de combustível sólido desenvolvem mais de 90% da força inicial no lançamento. Designados P241 (Ariane-5 
EAP “Etage Acceleration a Poudre”) cada propulsor tem um peso bruto de 278.330 kg, pesando 38.200 kg sem combustível e 
desenvolvendo 660.000 kgf no vácuo. O les é de 275 s (les-nm de 250 s) e o Tq é de 130s. Os propulsores laterais têm um 
comprimento de 31,6 metros e um diâmetro de 3,05 metros. Estão equipados com um motor P241 que consome combustível sólido 
constituído por uma mistura de 68% de perclorato de amónia (oxidante), 18% de alumínio (combustível) e 145 polibutadieno 
(substância aglutinante). 


Cada propulsor é composto por três 
segmentos. O segmento inferior tem um 
comprimento de 11,1 metros e está 
abastecido com 106,7 t de propolente; o 
segmento central tem um comprimento de 
10,17 metros e está abastecido 107,4 t de 
propolente, finalmente o segmento superior 
(ou frontal) tem um comprimento de 3,5 
metros e está abastecido com 23,4 t de 
propolente. Sobre o segmento superior está 
localizada uma ogiva com um sistema de 
controlo. O processo de ignição é iniciado 
por meios pirotécnicos (assim que o motor 
criogênico Vulcan do primeiro estágio 
estabiliza a sua ignição) e o propolente 
sólido queima a uma velocidade radial na 
ordem dos 7,4 mm/s (a queima é realizada de 
dentro para fora). O controlo de voo é feito 
através da tubeira móvel do propulsor que é 
conduzida actuadores controlados 
hidraulicamente. 
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O primeiro estágio do foguetão 
Ariane-SECA, denominado  H173 
(EPC “Etage Principal 
Cryotechnique”), tem um 
comprimento de 30,5 metros e um 
diâmetro de 5,46 metros. Tem um 
peso bruto de 186.000 kg e um peso 
sem combustível de 12.700 kg. No 
lançamento desenvolve 113.600 kgf 
(vácuo), com um Tes de 434 s (Ies-nm 
de 335 s) e um Tq de 650 s. O seu 
motor criogéênico Vulcain-2 (com um 
peso de 1.800 kg, diâmetro de 2,1 
metros e comprimento de 3,5 metros) 
é capaz de desenvolver 132.563 kgf 
no vácuo, com um les 440 s e um Tq 
de 605 s. Tal como o Vulcan, 
utilizado no primeiro estágio do 
Ariane-5G, o Vulcain-2 consome 
LOX e LH. O Vulcan? é 
desenvolvido pela Snecma. 


O H173 é capaz de transportar mais 
15.200 kg de propolente devido a 
modificações feitas no tanque de 
oxigénio líquido. Na parte superior do 
H173 encontra-se a secção de 
equipamento VEB (Vehicle 
Equipment Bay) do Ariane-SECA 
onde são transportados os sistemas 
eléctricos básicos, sistemas de 
orientação e telemetria, e o sistema de 
controlo de atitude. A secção de 
equipamento é desenvolvida pela 
Astrium SAS e tem uma altura de 1,13 
metros e um peso de 950 kg. 





Em Órbita — Vol. 9 - N.º 99 / Junho — Julho de 2010 


323 


Em Órbita 


Lançamento Missão Veículo lançador on Satélites 
Lançamento 
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Progress M-06M para a ISS 


O terceiro veículo de carga para a ISS fo1 lançado às 1535:13,875UTC do dia 30 de Junho de 2010 pelo foguetão 114511U Soyuz-U 
(B15000-119) a partir da Plataforma de Lançamento PU-S do Complexo de Lançamento LC1 “Gagarinskiy Start” do Cosmódromo 
GIK-5 Baikonur, Cazaquistão. Esta foi a missão ISS-38P do programa da estação espacial internacional. 


Os cargueiros Progress M-M 


Ao abandonar o seu programa lunar tripulado a União Soviética prosseguiu o seu programa espacial ao colocar sucessivamente em 
órbita terrestre uma série de estações espaciais tripuladas nas quais os cosmonautas soviéticos e posteriormente russos estabeleceram 
recordes de permanência no espaço. Começando inicialmente com estadias de curtas semanas e passando posteriormente para longos 
meses, os cosmonautas soviéticos eram abastecidos no início pelas tripulações que os visitavam em órbita, mas desde cedo, e 
começando com a Salyut-6, a União Soviética iniciou a utilização dos veículos espaciais de carga Progress. Os Progress 
representaram um grande avanço nas longas permanências em órbita, pois permitiam transportar para as estações espaciais víveres, 
instrumentação, água, combustível, etc. Os cargueiros são também utilizados para elevar as órbitas das estações, para descartar o lixo 
produzido a bordo dos postos orbitais e para a realização de diversas experiências científicas. 


Ao longo de 30 anos foram colocados em órbitas dezenas de veículos deste tipo que são baseados no mesmo modelo das cápsulas 
tripuladas Soyuz e que têm vindo a sofrer alterações e melhorias desde então. 


A versão carga da Soyuz 


O cargueiro 11D615A60 n.º 406 foi o 128º cargueiro russo a ser colocado em órbita, dos quais 43 foram do tipo Progress (incluindo 
o cargueiro Cosmos 1669), 68 do tipo Progress M (incluindo o Progress M-SO1), 11 do tipo Progress MI e 6 do tipo Progress M-M. 
Os Progress 1 a 12 serviram a estação orbital Salyut-6; os Progress 13 a 24 e o Cosmos 1669 serviram a estação orbital Salyut-7; os 
Progress 25 a 42, Progress M a M-43 e Progress M1-1, M1-2 e M1-5 serviram a estação orbital Mir. O cargueiro Progress M-SOI 
também foi utilizado para transportar carga para a ISS ao mesmo tempo que servia para adicionar o módulo Pirs. 
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O veículo Progress M-M (11F615A60) é uma versão modificada do modelo 7K-TGM Progress (11F615A55), com um novo 
computador TsVM-101 no lugar do velho computador Argon-16 e com um novo sistema compacto digital de telemetria MBITS no 
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lugar do velho sistema de telemetria analógico. Estas alterações permitem um sistema de controlo mais rápido e eficiente, ao mesmo 
tempo que permitem uma redução de 75 kg na massa total do sistema de aviónicos. A estrutura do novo sistema de controlo, a 


arquitectura do software utilizado e das suas capacidades, bom como a sua natureza modular, permite um ajustamento mais fácil a 
novos sensores. 


Tal como os outros tipos de cargueiros, o Progress M-M é constituído por três módulos: 


e Módulo de Carga — GO “Gruzovoi Otsek” (com um comprimento de 3,0 metros, um diâmetro de 2,3 metros e um peso de 


2.520 kg) com um sistema de acoplagem e está equipado com duas antenas tipo Kurs; 


Módulo de Reabastecimento — OKD “Otsek Komponentov Dozapravki” (com um comprimento de 2,2 metros, um 
diâmetro de 2,2 metros e um peso de 1.980 kg) destinado ao transporte de combustível para as estações espaciais; 


Módulo de Serviço PAO “Priborno-Agregatniy Otsek'“ (com um comprimento de 2,3 metros, um diâmetro de 2,1 metros 
e um peso de 2.950 kg) que contém os motores do veículo tanto para propulsão como para manobras orbitais. O seu 
aspecto exterior é muito semelhante ao dos veículos tripulados da série 17K-STM Soyuz TM (11F732). 
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O foguetão 1IASHU Soyuz-U 


O foguetão 114511U Soyuz-U é a versão do lançador 114511 Soyuz, mais utilizada pela Rússia para colocar em órbita os mais 
variados tipos de satélites. Pertencente à família do R-7, o Soyuz-U também tem as designações SS-6 Sapwood (NATO), SL-4 
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(departamento de Defesa dos Estados Unidos), A-2 (Designação Sheldom). 


O Soyuz-U é fabricado pelo Centro Espacial Estatal Progress de Produção e 
Pesquisa em Foguetões (TsSKB Progress) em Samara, sobre contrato com a 
agência espacial russa. 


O foguetão 114511U Soyuz-U com o cargueiro Progress M tem um peso de 
313.000 kg no lançamento, pesando aproximadamente 297.000 kg sem a sua 
carga. Sem combustível o veículo atinge os 26.500 kg (contando com a 
ogiva de protecção da carga). O foguetão tem uma altura máxima de 36,5 
metros (sem o módulo orbital). É capaz de colocar uma carga de 6.855 kg 
numa órbita média a 220 km de altitude e com uma inclinação de 51,6º em 
relação ao equador terrestre. No total desenvolve uma força de 410.464 kgf 
no lançamento, tendo uma massa total de 297.400 kg. O seu comprimento 
atinge os 51,1 metros e a sua envergadura com os quatro propulsores laterais 
é de 10,3 metros. 


O módulo orbital (onde está localizada a carga a transportar) pode ter uma 
altura entre os 7,31 metros e os 10,14 metros dependendo da carga. O 
diâmetro máximo da sua secção cilíndrica varia entre os 2,7 metros e os 3,3 
metros (dependendo da carga a transportar). O foguetão possui um sistema 
de controlo analógico e tem uma precisão na inserção orbital de 10 km em 
respeito à altitude, 6 segundos em respeito ao período orbital e de 2º no que 
diz respeito ao ângulo de inclinação orbital. 


É um veículo de três estágios, sendo o primeiro estágio constituído por 
quatro propulsores laterais a combustível líquido designados Blok B, V, G e 
D. Cada propulsor tem um peso de 43.400 kg, pesando 3800 kg sem 
combustível. O seu comprimento máximo é de 19,8 metros e a sua 
envergadura é de 3,82 metros. O tanque de propolente (querosene e 
oxigénio) tem um diâmetro de 2,68 metros. Cada propulsor tem como 
componentes auxiliares as unidades de actuação das turbo-bombas 
(peróxido de hidrogénio) e os componentes auxiliares de pressurização dos 
tanques de propolente (nitrogênio). 


Cada propulsor tem um motor RD-117 e o tempo de queima é de cerca de 
118 s. O RD-117 desenvolve 101.130 kgfno vácuo durante 118 s. O seu Tes 
é de 314 s e o Tes-nm é de 257 s, sendo o Tg de 118 s. Cada motor tem um 
peso de 1.200 kg, um diâmetro de 1,4 metros e um comprimento de 2,9 
metros. Têm quatro câmaras de combustão que desenvolvem uma pressão 
no interior de 58,50 bar. Este motor foi desenhado por Valentin Glushko. 


O Blok A constitui o corpo principal do lançador e é o segundo estágio, 
estando equipado com um motor RD-118. Tendo um peso bruto de 99500 
kg, este estágio pesa 6.550 kg sem combustível e é capaz de desenvolver 
99.700 kgf no vácuo. Tem um Tes de 315 s e um Tq de 280s. Como 
propolentes usa o LOX e o querosene (capazes de desenvolver um Isp-nm 
de 248 s). O Blok A tem um comprimento de 27,1 metros e um diâmetro de 
2,95 metros. O diâmetro máximo dos tanques de propolente é de 2,66 
metros. 


Este estágio tem como componentes auxiliares as unidades de actuação das 
turbo-bombas (peróxido de hidrogénio) e os componentes auxiliares de 
pressurização dos tanques de propolente (nitrogênio). O motor RD-118 foi 
desenhado por Valentin Glushko nos anos 60. É capaz de desenvolver uma 
força de 101.632 kgfno vácuo, tendo um Tes de 315 s e um Tes-nm de 248 s. 
O seu tempo de queima é de 286 s. O peso do motor é de 1.400 kg, tendo 
um diâmetro de 1,4 metros, um comprimento de 2,9 metros. As suas quatro 
câmaras de combustão desenvolvem uma pressão de 51,00 bar. 


O terceiro e último estágio do lançador é o Blok I equipado com um motor 
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RD-0110. Tem um peso bruto de 25.300 kg e sem combustível pesa 2.710 kg. E capaz de desenvolver 30.400 kgf e o seu Tes é de 
330 s, tendo um tempo de queima de 230 s. Tem um comprimento de 6,7 metros (podendo atingir os 9,4 metros dependendo da 
carga a transportar) e um diâmetro de 2,66 metros (com uma envergadura de 2,95 metros), utilizando como propolentes o LOX e o 
querosene. O motor RD-0110, também designado RD-461, foi desenhado por Semyon Ariyevich Kosberg. Tem um peso de 408 kg e 
possui quatro câmaras de combustão que desenvolvem uma pressão de 68,20 bar. No vácuo desenvolve uma força de 30.380 kgf, 
tendo um Tes de 326 s e um tempo de queima de 250 s. Tem um diâmetro de 2,2 metros e um comprimento de 1,6 metros. 


Lançamento 


2009-022 


2009-024 


Data 


29-Abr-09 


7-Mai-09 


Hora 
UTC 


16:58:00 


18:37:09 


Veículo 
Lançador 


78075152 


H15000-113 


Local 
Lançamento 


GIK-1 Plesetsk 


GIK-5 Baikonur 


Plat. Lancç. 


LC16/2 


LC1 PU-5 


Carga 


Cosmos 2450 
(24871 2009-0224) 
Progress M-02M 


(34905 2009-0244) 
Progress M-67 
(35641 2009-0404) 
Progress M-03M 
(35948 2009-0564) 
Progress M-MIM2 
(36086 2009-0604) 
Cosmos 2455 
(36095 2009-0634) 
Progress M-04M 
(36361 2010-0034) 
Cosmos 2462 
(36511 2010-0144) 
Progress M-05M 
(36521 2010-0184) 
Progress M-06M 
(36748 2010-0334) 


2009-040 24-Jul-09 10:56:56  K015000-112 | GIK-5 Baikonur  LC1 PU-5 


2009-056 15-Out-09 18:51:01 | HF015000-120 | GIK-5 Baikonur | [LC1 PU-S 


2009-060 10-Nov-09 14:22:04 515000-121 GIK-5 Baikonur  LC1 PU-5 


2009-063 20-Nov-09 10:44:00 76043811 GIK-1 Plesetsk LC16/2 


2010-003 3-Fev-10 3:45:29 -015000-117 | GIK-5 Baikonur LC1 PU-S 


2010-014 16-Abr-10 15:00:00 169 GIK-1 Plesetsk LC16/2 


2010-018 28-Abr-10 17:15:09 515000-118 GIK-5 Baikonur  LC1 PU-5 


2010-033 30-Jun-l0 15:35:14 515000-119 GIK-5 Baikonur  [LC1 PU-S 





Lançamento do Progress M-05M 


No dia 9 de Maio de 2010 chagava ao terminal ferroviário de Tyura-Tam um comboio proveniente dos arredores de Moscovo 
contendo o veículo de carga 11D615A60 n.º 406. Após serem cumpridas as formalidades alfandegárias, o comboio era transferido 
para a rede de caminhos-de-ferro do Cosmódromo GIK-5 Baikonur e transportado o edifício de integração e montagem da Area 251. 


Nas semanas seguintes o cargueiro seria submetido a uma série de testes e preparativos para o seu lançamento. Ao mesmo tempo 
que o veículo de carga era preparado, decorriam também os trabalhos com o foguetão lançador. No mesmo dia eram realizados os 
testes pneumáticos dos diferentes componentes do primeiro estágio, enquanto decorriam os trabalhos de montagem do segundo 
estágio. 


No dia 19 de Junho dava-se início ao abastecimento dos tanques de propolentes e dos gases de pressão necessários para as manobras 
orbitais. O processo de abastecimento durou dois dias e no dia 21 o veículo 11D615A60 n.º 406 era transportado de volta para as 
instalações de integração e montagem para se proceder às operações finais de processamento. 


No dia 23 procedia-se à acoplagem do veículo com o compartimento de transferência. Este compartimento faz a ligação física entre 
a carga e o último estágio (Blok-1) do foguetão lançador. A 25 de Junho os especialistas da Corporação RKK Energiya Sergei 
Korolev levaram a cabo a inspecção final do veículo e depois este foi colocado no interior da carenagem de protecção do foguetão 
lançador. Com a colocação do veículo 11D615A60 n.º 406 no interior da carenagem de protecção era então constituído o Módulo 
Orbital que seria transportado para o edifício de integração e montagem do foguetão lançador na Área 254 (por vezes designado 
MIK 254) no dia 25 de Junho. 


No interior do MIK 254 o Módulo Orbital seria então acoplado com os estágios inferiores do foguetão lançador 114511U Soyuz-U 
(B15000-119). O processo de montagem inicia-se com a acoplagem do Módulo Orbital com o último estágio do lançador, Blok-1. 
Depois, este conjunto é acoplado com o estágio central, Blok-A, ao qual já estão acoplados os quatro propulsores laterais. 


Finalizados trabalhos de montagem e procedidas a todas as verificações a 27 de Junho, o foguetão seria então transportado para a 
plataforma de lançamento no dia 28 de Junho. No entanto, este transporte só acontece após a realização de uma reunião da Comissão 
Estatal que analisa e supervisiona os preparativos para o lançamento e que no final dá a sua aprovação para o transporte para a 
plataforma de lançamento. Tal como é tradição, o transporte iniciou-se às 0030UTC. Como acontece com totalidade dos lançadores 
russos (exceptuando o foguetão Rokot/Briz-KM), o transporte do 114511U Soyuz-U fez na horizontal. O foguetão, colocado num 
vagão de caminho de ferro especialmente desenhado, é transportado ao longo de uma linha que o faz passar por algumas das 
instalações dedicadas ao programa do vaivém espacial Buran. Para os observadores perto da plataforma de lançamento a partir da 
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qual será lançado, o comboio surge minúsculo no horizonte ganhado definição à medida que se vai aproximando. Com a locomotiva 
na frente, o comboio tem de executar uma pequena manobra na junção de duas linhas para que a locomotiva preceda o vagão com o 
lançador. Após a manobra, o comboio ganha novamente velocidade, que nunca é muito elevada, e vai-se aproximando da plataforma 
de lançamento. Aqui, e após a remoção de algumas estruturas, o foguetão é lentamente colocado na posição vertical sobre o poço das 
chamas, iniciando-se um período de processamento e preparação final de dois dias. 


A contagem decrescente para o lançamento do veículo 11D615A60 n.º 406 decorreu sem qualquer problema e o lançamento teve 
lugar às 1535:13,875UTC do dia 30 de Junho. 








O final da queima dos quatro propulsores laterais que constituem o primeiro estágio teve lugar a T+Im 58,78s (1537:12,65UTC) e a 
separação da ogiva de protecção ocorreu a T+2m 21,46s (1537:35,33UTC). 


O final da queima do estágio central (por vezes também designado segundo estágio) Blok-A teve lugar a T+4m 45,05s 
(1539:58,92UTC) e a separação entre o segundo e o terceiro estágio ocorreu T+4m 47,30s (1540:01,17UTC). A separação da 
estrutura inter-estágio ocorreu a T+4m 57,05s (1540:10,92UTC). 


O final da queima do terceiro estágio Blok-I ocorreu a T+8m 45,88s (1543:59,75UTC) e a separação do veículo 11D615A60 n.º 406 
ocorreu a T+8m 49,14s (1544:03,05UTC) recebendo então a designação de Progress M-06M. 


Iniciava-se então uma perseguição à estação espacial internacional, destino da carga a bordo do Progress M-06M que transportava, 
além de outros materiais: 300 kg de água para o sistema Rodnik, 877 kg de propolente no compartimento de reabastecimento, 250 kg 
de combustível no módulo de serviço alocado para as necessidades da ISS, além de alimentos, equipamentos médicos, equipamentos 
para os sistemas dos módulos Poisk, Rassvet e Zarya, e cargas para o segmento norte-americano. A carga total a bordo era de 2.630 
kg num total de massa de 77.290 kg. 


O Progress M-06M ficou colocado numa órbita inicial com um apogeu a 245 km de altitude e um perigeu a 193 km de altitude. A 
primeira tentativa de acoplagem teve lugar no dia 2 de Julho mas teve de ser cancelada devido a ruído excessivo no canal de UHF e 
devido ao facto de um dos cosmonautas a bordo da ISS ter premido acidentalmente um botão no sistema de controlo. A acoplagem 
foi concretizada mais tarde no dia 4 de Julho às 1617UTC. 
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Quadro de Lançamentos Recentes 


A seguinte tabela lista os lançamentos orbitais levados a cabo entre nos meses de Maio e Junho de 2010. Por debaixo de cada lançamento está referida uma sequência de quatro números 
que indica respectivamente o apogeu orbital (km), perigeu orbital (km), a inclinação orbital em relação ao equador terrestre (º) e o período orbital (minutos). Estes dados foram fornecidos 
pelo Space Track. Estes são os dados mais recentes para cada veículo à altura da edição deste número do Boletim Em Orbita. 


Data UTC Des. Int. NORAD Designação Lançador Local Peso (kg) 


14 Mai. 1820:09 2010-0194 36572 STS-132/ISS ULF3 OV-104 KSC, LC-39A 
(359 /366/ 51,65 /91,49) — Regressou à Terra a 26 de Maio de 2010 
MRM-1 'Rassvet' ("Paccser") 

Permanece acoplado à ISS 
20 Mai. 2158:22 2010-0204 36573 Hayato (KSAT) H-24/202 (F-17) Tanegashima, Yoshinubo LP] 
(172 /166/29,97/ 87,88) — Reentrou na atmosfera terrestre a 28 de Junho de 2010 

2010-020B 36574  WASEDA-SAT2 
(183 /177/29,97 / 88,09) — Reentrou na atmosfera terrestre a 12 de Julho de 2010 

2010-020C 36575  Negai* 
(190 /176/ 29,97 / 88,16) — Reentrou na atmosfera terrestre a 26 de Junho de 2010 

2010-020D 36576 Akatsuki *Planet-C” 
Sem dados orbitais. 


2010-020E 36577 IKAROS 
Sem dados orbitais. 
2010-020F 36578  UNITEC- 
Sem dados orbitais. 
21 Mai. 2201 2010-0214 36581 ASTRA-3B Ariane-SECA (V194) CSG Kourou, ELA3 5.471 
(35804 / 35767 / 0,06 / 1436,05) 
2010-021B 36582 COMSATBw-2 2.440 
(35792 / 35780 / 0,03 / 1436,07) 
28 Mai. 0300:00 2010-022A 36585  USA-213 (Navstar-65 GPS-IIF-SV1I) Delta-IV M+(4,2) (D349) Cabo Canaveral AFS, SLC-37B 
(20197 /20170/ 55,03 /718,03) 
02 Jun. 0159:15 2010-0234 36588 SERVIS-2 14A05 Rokot/Briz-KM (5111992007P/72516) GIK-1 Plesetsk, LC133/3 736 
(1213 /1185/100,43 / 109,39) 
02 Jun. 1553:05 2010-024A 36590 BeiDou-2 “Compass-63' CZ-3C Chang Zheng-3C (CZ3C-4/Y4) X1 Chang, LC2 
(35799 /35775 / 1,73 / 1436,13) 
03 Jun. 2200:08 2010-0254 36592 Badr-5 (Arabsat-5B) 8K82KM Proton-M/Briz-M (93512/99513) GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 5.420 
(35804 / 35768 / 0,01 / 1436,06) 
04 Jun. 1845:02 2010-0264 36595 Dragon Qualification Unit Falcon-9 (F-1) Cabo Canaveral AFS, SLC-40 
(140 /138/34,48/ 87,27) — Reentrou na atmosfera terrestre a 27 de Junho de 2010 
09 Jun. 0801  2010-F02 - STSAT-2B Naro-1 (F-2) Naro 
15 Jun. 0139:04 2010-027A 36596 SJ-12 Shi Jian-12 CZ-2D Chang Zheng-2D (CZ2D-12/Y15) Jiuquan, SLS-2 


(603 / 582 / 97,66 / 96,54) 
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15 Jun. 1442:21 2010-0284 
(730 / 725 / 98,29 / 99,35) 

2010-028B 
(787/724/ 98,28 / 99,94) 

2010-028B 


2010-028C 
(1268 /714/98,24/ 104,93) 
15 Jun. 2135:19 2010-0294 
(358 /350/51,65/91,61) 
21 Jun. 0214:08 2010-0304 
(509 / 508 / 97,44 / 94,79) 
22 Jun. 1900 2010-0314 
(581/402/141,78/94,44) 
26 Jun. 2141 2010-0324 
(35789 / 35785 / 0,02 / 1436,13) 
2010-032B 
(35801 / 35772 / 0,02 / 1436,09) 
30 Jun. 1535:14 2010-0334 
(358 /350/51,65/91,61) 
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36598 


36599 


36599 


36600 


36603 


36605 


36608 


36744 


36745 


36748 


Picard 

Prisma (Mango) 

Prisma (Tango) 

BPA-1 

Soyuz TMA-19 (ISS-23S) 
TanDEM-X 

Ofeq-9 

COMS-1 

Arabsat-5 A 


Progress M-06M (ISS-38P) 


I5A18 Dnepr-l (4503261316) 


114511U-FG Soyuz-FG (B15000-032) 
15418 Dnepr-l (4503261314) 
Shavit-2 


Ariane-SECA (V195/L552) 


114511U Soyuz-U (B15000-119) 


Dombarovskiy, LC13 


GIK-5 Baikonur, LC1 PU-S5 
GIK-5 Baikonur, LC109/95 
Palmachin 


CSG Kourou, ELA3 


GIK-5 Baikonur, LC1 PU-S 
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Próximos Lançamentos Tripulados 


7 de Outubro de 2010 Soyuz TMA-01M 114511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC1 PU-5 
Alexander Yuriyevich Kaleri (5); Oleg Ivanovich Skripochka (1); Scott Joseph Kelly (3) 
Sergei Alexandrovich Volkov; Oleg Kononenko; Ronald John Garan Jr. 





1 de Novembro de 2010 STS-133 / ISS-ULF 6 OV-105 Dyscovery (39) 8 dias 
Steven Wayne Lindsey (5), Eric Allen Boe (2), Alvin Benjamin Drew Jr. (2), Michael Reed Barratt (2), Timothy Lennart Kopra (2), 
Nicole Marie Passonno Stott (2) 
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9 de Dezembro de 2010 Soyuz TMA-20 114511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LCI PU-5 
Dmitri Yuriyevich Kondratyev (1); Grace Catherine Coleman (3); Paolo Angelo Nespoli (2) 
Anatoli Alexeiyevich Ivanishin; Michael Edward Fossum; Satoshi Furukowa 


26 de Fevereiro de 2011 STS-134 / ISS-ELC 3 OV-105 Endeavour (25) 10 dias 
Mark Edward Kelly (4), Gregory Harold Johnson (2), Edward Michael Fincke (3), Gregory Errol Chamitoff (2), Andrew Jay Feustel 
(2), Roberto Vittori (3) 





30 de Março de 2011 Soyuz TMA-21 114511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC1 PU-5 
Alexander Mikhailovich Samokutyayev (1); Andrei Ivanovich Borisenko (1); Ronald John Garan Jr. (2) 
Anton Nikolayevich Shkaplerov; Sergei Nikolayevich Revin; Daniel Christopher Burbank 


30 de Maio de 2011 Soyuz TMA-02M 114511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC1 PU-5 
Sergei Alexandrovich Volkov (2); Michael Edward Fossum (3); Satoshi Furukowa (1) 
Oleg Dmitriyevich Kononenko; Donald Roy Pettit; André Kuipers 


28 de Setembro de 2011 Soyuz TMA-22 114511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC1 PU-5 
Anton Nikolayevich Shkaplerov (1); Anatoli Alexeiyevich Ivanishim (1); Daniel Christopher Burbank (3) 
Gennadi Ivanovich Padalka; Konstantin Anatoliyevich Valkov; Joseph Michael Acaba 


20 de Novembro de 2011 Soyuz TMA-03M 114511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC1 PU-5 
Oleg Dmitriyevich Kononenko (1); Donald Roy Pettit (3); André Kuipers (2) 
Yuri Ivanovich Malenchenko; Sunita Lyn Williams; Akihiko Hoshide 


22 de ?? de 2011 Shenzhou-10 CZ-2F/H Chang Zheng-F/H Jiuquan 

Dada ada aa 

Po 

30 de Março de 2012 Soyuz TMA-04M 114511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC1 PU-5 


Gennadi Ivanovich Padalka (4); Konstantin Anatoliyevich Valkov (1); Joseph Michael Acaba (2) 
Maksim Viktorovich Surayev; Engenheiro de Voo da Rússia; Kevin Anthony Ford 
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22 de Maio de 2012 Soyuz TMA-05M 114511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC1 PU-5 
Yuri Ivanovich Malenchenko (5); Sunita Lyn Williams (2); Akihiko Hoshide (2) 
Roman Yuriyevich Romanenko; Chris Austin Hadfield ; Robert Shane Kimbrough 


2? de 2? de 2012 Soyuz TMA-06M 114511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC1 PU-5 
Maksim Viktorovich Surayev (2): Engenheiro de Voo da Rússia; Kevin Anthony Ford (2) 
Cosmonauta da Rússia; Cosmonauta da Rússia; Astronauta dos Estados Unidos 


2? de 2? de 2012 Soyuz TMA-07M 114511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC1 PU-5 


Roman Yuriyevich Romanenko (2); Chris Austin Hadfield (3); Robert Shane Kimbrough (2) 
Cosmonauta da Rússia; A designar; Astronauta dos Estados Unidos 


Futuras Expedições na ISS 


Expedição 24/25 


A Expedição 24 inicia-se com a separação da Soyuz TMA-17 em Maio de 2010, ficando a bordo da ISS Alexander Skvortsov 
(Comandante), Mikhail Korniyenko e Tracy Caldwell-Dyson, até à chegada de Fyodor Nikolayevich Yirchikim, Shannon Baker 
Walker e Douglas Harry Wheelock lançados a bordo da Soyuz TMA-19 a 15 de Junho de 2010. Skvortesov, Korniyenko e Caldwell- 
Dyson regressarão à Terra a 16 de Setembro de 2010. 
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Expedição 25/26 


A Expedição 25 inicia-se com a partida da Soyuz TMA-18 em Setembro de 2010. Desta expedição farão parte Douglas Wheelock 
(Comandante), Fyodor Yurchikin, Shannon Walker e Alexander Yurievich Kaleri, Oleg Ivanovich Skripochka e Scott Joseph Kelly 
(estes três últimos serão lançados a bordo da Soyuz TMA-0IM a 30 de Setembro de 2010. Wheelock, Yurchikm e Walker 
regressarão à Terra a 26 de Novembro de 2010. 





Expedição 26/27 


A Expedição 26 inicia-se com a partida da Soyuz TMA-19. Desta expedição farão parte Scott Kelly (Comandante), Alexander Kaleri 
e Oleg Skripochka, além de Dmitri Yuriyevich Kondratiyev, Catherm Grace Coleman e Paolo Nespoli, sendo estes três últimos 


lançados a bordo da Soyuz TMA-20 a 10 de Dezembro de 2010. S. Kelly, Kaleri e Skripochka regressarão á Terra a 16 de Março de 
2011. 





INTERNATIONAI] 


SPACE STÁTIO 
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Cronologia Astronáutica (LVII) 


Por Manuel Montes 
-7 de Junho de 1945: Os britânicos iniciam a operação Backfire, a qual, nas mãos dos aliados, permitirá testar em voo várias V-2 
alemãs. 


-22 de Junho de 1945: A operação Backfire é oficialmente aprovada. Participarão 2.500 pessoas, entre militares e civis. 


-4 de Julho de 1945: É lançado o primeiro dos Baby WAC, um modelo a escala 1/5 dos WAC Corporal, desenhado para testar as suas 
características em voo. Verifica-se a possibilidade de usar três aletas em vez de quatro na base, e alcançam-se os 3.000 pés de altitude 
sem problemas de estabilidade. 


-4 de Julho de 1945: É lançado o míssil Tiamat A (de 3 aletas) desde Wallops. É o primeiro lançamento desde este polígono. O 
Tiamat é um míssil de duas etapas, com estabilização automática e manobras programadas. Despega com a ajuda de seis propulsores 
aceleradores. Este primeiro teste resulta num falhanço dado que os aceleradores não se separam do míssil simulado. O Tiamat B 
também falha quatro dias depois por perturbações ocasionadas pelos aceleradores. 


-9 de Julho de 1945: É fundado o White Sands Missile Range, no Novo México, para onde serão enviados os materiais alemães 
capturados. 


-13 de Julho de 1945: A NACA toma conta do White Sands Proving Ground, zona de White Sands para experiências com mísseis. 


-23 de Julho de 1945: Um artigo publicado na revista americana Life informa acerca de um suposto projecto da Alemanha nazi de 
colocar em órbita um espelho solar para "queimar cidades inimigas" ou "evaporar parte do oceano". A que teria sido uma das 
primeiras armas espaciais propostas será ridiculizada pelos cientistas estado-unidenses. 


-Agosto de 1945: São enumeradas as especificações do que será um dos primeiros mísseis terra-terra, o XB-61 Matador. 


-Agosto de 1945: Completa-se a chegada do material alemão a White Sands. Serão umas 300 cargas relacionadas com o míssil V-2, 
que serão dispostas para análise e ensaio prático. 


-Agosto de 1945: Os soviéticos iniciam os testes estáticos de motores pertencentes à A-4/V-2 em Lehesten (“Modelo 39”). 
Localizaram-se vagões de comboio carregados com mais de 50 motores deste tipo, que serão “consumidos” durante os próximos 
meses. Devido a estes testes, serão introduzidas pequenas melhoras progressivas e se descobrirá que é possível aumentar o impulso 
do motor de 25 a 35 toneladas sem grandes alterações técnicas. Os soviéticos copiarão em parte este desenho para produzir o RD-100 
para o míssil R-1. 


-Agosto de 1945: O Doutor Theodore von Kármán publica o relatório "Where We Stand", no qual se resume os avances científicos e 
tecnológicos propiciados pela Grande Guerra. Entre outras cosas, recomenda aplicar os mísseis de motores de propulsão a jacto antes 
que motores de foguetão, devido ao seu relativo primitivismo. 


-10 de Agosto de 1945: O tenente da Marina estado-unidense Robert P. Haviland, inspirado pelo trabalho de von Braun, apresenta 
um relatório de 9 páginas aos seus superiores, onde se examina a passibilidade de iniciar um projecto de satélite artificial. Baptizado 
como "Project Rex", teria aplicações nas comunicações, ciência, meteorologia, etc. 


-10 de Agosto de 1945: Morre Robert Goddard, o pai da astronáutica americana. 


-24 de Agosto de 1945: É lançado desde Wallops o Tiamat-C, um novo modelo de 4 aletas de um míssil air-air. É enviado sobre o 
oceano, simulando a orientação através de um auto piloto, mas o sistema de controlo não funciona bem e causa oscilações. 


-30 de Agosto de 1945: Entre em ignição o primeiro motor 6000C4 (LR-11). Só dois das suas quatro câmaras de combustão 
funcionam mas o teste é satisfatório. Será o motor que se utilizará a bordo do futuro avião supersónico X-1. 


Nota sobre o autor: Nascido em 1965, Manuel Montes Palacio, é um escritor freelancer e divulgador científico desde 1989, 
especializando-se em temas relacionados com a Astronáutica e Astronomia. Pertence a diversas associações espanholas e 
internacionais, tais como a Sociedad Astronômica de Espaiia y América e a British Interplanetary Society, tendo colaborado com 
centenas de artigos para um grande número de publicações, entre elas a britânica Spaceflight e as espanholas Muy Interessante, Quo, 
On-Off, Tecnologia Militar, Universo e Historia y Vida. Actualmente elabora semanalmente o boletim gratuito “Noticias del 
Espacio”, distribuído exclusivamente através da Internet, e os boletins “Noticias de la Ciencia y la Tecnologia” e “NC&T Plus”, 
participando também na realização dos conteúdos do canal científico da página “Terra”. 
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Explicação dos Termos Técnicos 


Impulso específico (les) — Parâmetro que mede as potencialidades do combustível (propulsor) de um motor. Expressa-se em 
segundos e equivale ao tempo durante o qual Ikg desse combustível consegue gerar um impulso de ION (Newton). E medido 
dividindo a velocidade de ejecção dos gases de escape pela aceleração da gravidade. Quando maior é o impulso específico maior será 
o rendimento do propulsante e, consequentemente, do motor. O impulso específico (em vácuo) define a força em kgf gerada pelo 
motor por kg de combustível consumido por tempo (em segundos) de funcionamento: 


kgf 
( e /(kg/s)) -s 


Quanto maior é o valor do impulso específico, mais eficiente é o motor. 


Tempo de queima (Tq) — Tempo total durante o qual o motor funciona. No caso de motores a combustível sólido representa o valor 
do tempo que decorre desde a ignição até ao consumo total do combustível (de salientar que os propulsores a combustível sólido não 
podem ser desactivados após a entrada em ignição). No caso dos motores a combustível líquido é o tempo médio de operação para 
uma única ignição. Este valor é usualmente superior ao tempo de propulsão quando o motor é utilizado num determinado estágio. E 
necessário ter em conta que o tempo de queima de um motor que pode ser reactivado múltiplas vezes, é bastante superior ao tempo 
de queima numa dada utilização (voo). 


Impulso específico ao nível do mar (Ies-nm) — Impulso específico medido ao nível do mar. 


Orbita de transferência — E uma órbita temporária para um determinado satélite entre a sua órbita inicial e a sua órbita final. Após o 
lançamento e a sua colocação numa órbita de transferência, o satélite é gradualmente manobrado e colocado a sua órbita final. 


Órbita de deriva — É o último passo antes da órbita geostacionária, uma órbita circular cuja altitude é de aproximadamente 36000 
km. 


Fracção de deriva — É a velocidade de um satélite movendo-se numa direcção longitudinal quando observado a partir da Terra. 


Órbita terrestre baixa — São órbitas em torno da Terra com altitude que variam entre os 160 km e os 2000 km acima da superfície 
terrestre. 


Órbita terrestre média — São órbitas em torno da Terra com altitudes que variam entre os 2000 km e os 35786 km (órbita 
geostacionária). São também designadas órbitas circulares intermédias. 


Orbita geostacionária — São órbitas acima do equador terrestre e com excentricidade O (zero). Visto do solo, um objecto colocado 
numa destas órbitas parece estacionário no céu. A posição do satélite irá unicamente ser diferenciada pela sai longitude, pois a 
latitude é sempre 0º (zero graus). 


Orbita polar — São órbitas nas quais os satélites passam sobre o perto dos pólos de um corpo celeste. As suas inclinações orbitais 
são de (ou aproximadas a) 90º em relação ao equador terrestre. 


Delta-v — Em astrodinânica o delta-v é um escalar com unidades de velocidade que mede a quantidade de «esforço» necessário para 
levar a cabo uma manobra orbital. E definido como 


E 
Av = | Du 


dt IN 
Onde T é a força instantânea e m é a massa instantânea. Na ausência de forças exteriores, e quando a força é aplicada numa direcção 
constante, a expressão em cima simplifica para 


E / aldt= [| —w 


, que é simplesmente a magnitude da mudança de velocidade. 
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Combustíveis e Oxidantes 


N,O, — Tetróxido de Nitrogénio (Peróxido de Azoto); De uma forma simples pode-se dizer que o oxidante N,O4 consiste no 
tetróxido em equilíbrio com uma pequena quantidade de dióxido de nitrogénio. No seu estado puro o N50, contém menos de 0,1% de 
água. O N,0, tem uma coloração vermelho acastanhada tanto nas suas fases líquida como gasosa, sendo incolor na fase sólida. Este 
oxidante é muito reactivo e tóxico, tendo um cheiro ácido muito desagradável. Não é inflamável com o ar, no entanto inflamará 
materiais combustíveis. Surpreendentemente não é sensível ao choque mecânico, calor ou qualquer tipo de detonação. O N5O, é 
fabricado através da oxidação catalítica da amónia, onde o vapor é utilizado como diluente para reduzir a temperatura de combustão. 
Grande parte da água condensada é expelida e os gases ainda mais arrefecidos, sendo o óxido nítrico oxidado em dióxido de 
nitrogênio. A água restante é removida em forma de ácido nítrico. O gás resultante é essencialmente tetróxido de nitrogénio puro. 
Tem uma densidade de 1,45 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -11,0ºC e o seu ponto de ebulição a 21,0ºC. 


UDMEH ((CH;)NNH,) -— Unsymmetrical Dimethylhydrazine (Hidrazina Dimetil Assimétrica); O UDMEH é um líquido altamente 
tóxico e volátil que absorve oxigénio e dióxido de carbono. O seu odor é ligeiramente amoniacal. É completamente miscível com a 
água, com combustíveis provenientes do petróleo e com o etanol. É extremamente sensível aos choques e os seus vapores são 
altamente inflamáveis ao contacto com o ar em concentrações de 2,5% a 95,0%. Tem uma densidade de 0,79g/cm” , sendo o seu 
ponto de congelação a -57,0ºC e o seu ponto de ebulição a 63,0ºC. 


LOX — Oxigénio Líquido; O LOX é um líquido altamente puro (99,5%) e tem uma cor ligeiramente azulada, é transparente e não 
tem cheiro característico. Não é combustível, mas dar vigor a qualquer combustão. Apesar de ser estável, isto é resistente ao choque, 
a mistura do LOX com outros combustíveis torna-os altamente instáveis e sensíveis aos choques. O oxigénio gasoso pode formar 
misturas com os vapores provenientes dos combustíveis, misturas essas que podem explodir em contacto com a electricidade estática, 
chamas, descargas eléctricas ou outras fontes de ignição. O LOX é obtido a partir do ar como produto de destilação. Tem uma 
densidade de 1,14 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -219,0ºC e o seu ponto de ebulição a -183,0ºC. 


LH, — Hidrogénio Líquido; O LH, é um líquido em equilíbrio cuja composição é de 99,79% de para-hidrogénio e 0,21 orto- 
hidrogénio. O LH, é transparente e som odor característico, sendo incolor na fase gasosa. Não sendo tóxico, é um líquido altamente 
inflamável. O LH, é um bi-produto da refinação do petróleo e oxidação parcial do fuelóleo daí resultante. O hidrogénio gasoso é 
purificado em 99,999% e posteriormente liquidificado na presença de óxidos metálicos paramagnéticos. Os óxidos metálicos 
catalisam a transformação orto-para do hidrogénio (o hidrogénio recém catalisado consiste numa mistura orto-para de 3:1 e não pode 
ser armazenada devido ao calor exotérmico da conversão). Tem uma densidade de 0,07 g/cm”, sendo o seu ponto de congelação a - 
259,0ºC e o seu ponto de ebulição a -253,0ºC. 


NH,CIO, — Perclorato de Amónia; O NH,CIO, é um sal sólido branco do ácido perclorato e tal como outros percloratos, é um 
potente oxidante. A sua produção é feita a partir da reacção entre a amónia e ácido perclorato ou por composição entre o sal de 
amónia e o perclorato de sódio. Cristaliza em romboedros incolores com uma densidade relativa de 1,95. É o menos solúvel de todos 
os sais de amónia. Decompõe-se antes da fusão. Quando ingerido pode causar irritação gastrointestinal e a sua inalação causa 
irritação do tracto respiratório ou edemas pulmonares. Quando em contacto com a pele ou com os olhos pode causar irritação. 
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